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   Lo scopo di questo lavoro consiste nello studio preliminare di missioni lunari 
finalizzate a testare una nuova tecnologia propulsiva, la vela elettrica, 
equipaggiata su un nanosatellite. Tale tecnologia viene brevemente illustrata, 
chiarendo il motivo per cui deve essere testata fuori dalla magnetosfera terrestre. 
In seguito sono mostrati i principali modelli matematici in grado di descrivere la 
magnetosfera, e si mostra come un’orbita selenocentrica stabile o un flyby lunare 
siano profili di missione adeguati per lo scopo. Vengono poi analizzati gli 
approcci classici utilizzati per le missioni lunari. In primo luogo viene mostrato un 
possibile metodo per l’individuazione di posizione e velocità della Luna mediante 
effemeridi. Poi viene presentato lo studio di orbite lunari realizzate con coniche 
raccordate e utilizzando l’approssimazione delle sfere di influenza. Questo 
modello viene poi implementato con un’elaborazione tridimensionale che 
consente una individuazione più precisa della traiettoria selenocentrica. I dati così 
ottenuti vengono confrontati con un modello di propagatore orbitale, 
programmato per risolvere numericamente il problema dei tre corpi Terra-Luna-
satellite. In seguito le configurazioni più promettenti ai fini dei requisiti di 
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   Questo lavoro di tesi ha come obiettivo lo studio preliminare di orbite 
translunari atte a testare una nuova tecnologia propulsiva, la vela elettrica, 
equipaggiandola su un CubeSat. 
   Il Capitolo 1 presenta una introduzione sulla tecnologia della vela elettrica, 
spiegandone il principio di funzionamento e chiarendo per quale motivo un’orbita 
translunare sia la migliore possibile per testarla. 
   Nel Capitolo 2 vengono introdotti alcuni modelli matematici utilizzati per 
definire la magnetosfera, in modo da poter stabilire dove sia possibile testare la 
vela elettrica. 
   Il Capitolo 3 mostra una breve panoramica sulla storia delle missioni lunari, con 
particolare attenzione alle missioni programmate per i prossimi anni. Tutto ciò è 
fatto in previsione di utilizzare un lancio previsto per un’altra missione e 
agganciare il nanosatellite come carico secondario. 
   Il Capitolo 4 illustra le caratteristiche del sistema Terra-Luna e presenta una 
procedura per il calcolo della posizione della Luna nel sistema Geocentrico-
Equatoriale in funzione della Data Giuliana.  
   Nel Capitolo 5 è presentato l’approccio classico alle missioni lunari, con 
l’utilizzo della tecnica delle coniche raccordate e l’approssimazione della sfera 
d’influenza. In questa parte della tesi si considera l’orbita di trasferimento 
complanare alla rivoluzione lunare. 
   Il Capitolo 6 include la tridimensionalità nell’analisi delle orbite translunari, 
prima con l’approccio tradizionale, cioè considerando la Luna come puntiforme e 
imponendo che i piani orbitali di satellite e Luna si intersechino proprio nel centro 
di gravità lunare. In seguito viene illustrata una elaborazione 3D basata 
sull’approccio tridimensionale unito all’approssimazione della sfera d’influenza. 
Tale metodo contempla la non complanarità fra l’orbita di trasferimento e quella 





   Nel Capitolo 7 viene mostrato il procedimento per la creazione di un 
propagatore orbitale, ossia uno strumento in grado di fornire la traiettoria di un 
corpo soggetto all’attrazione gravitazionale di altri due corpi, risolvendo 
numericamente il problema dei tre corpi Terra-satellite-Luna e non utilizzando 
l’approssimazione della sfera di influenza. Tramite questo strumento matematico, 
vengono confrontate le accuratezze del metodo di calcolo delle orbite classico e di 
quello tridimensionale da noi ideato, mostrando con chiarezza che questo ultimo 
ha una precisione superiore. 
   Il Capitolo 8 utilizza gli strumenti fin qui elencati per illustrare la creazione di 
un programma Matlab® che consenta di individuare le orbite più adatte ai 
requisiti di missione, considerando che il satellite sia montato come carico 
secondario su un lanciatore destinato ad un’altra missione. Si analizza la 
possibilità di effettuare un incontro iperbolico con la Luna, per poi sfuggire alla 
sua gravità, restando fuori dalla magnetosfera terrestre. Si considera anche 
l’opportunità di circolarizzare l’orbita selenocentrica, in modo da renderla chiusa 
e stabile, ed effettuare i test nei periodi di tempo in cui la Luna è fuori dalla 
magnetosfera. 
   Infine, nelle Conclusioni, si riassumono i risultati ottenuti e si propongono 
sviluppi futuri per perfezionare ulteriormente l’approccio utilizzato. 
 
  




1. LA VELA ELETTRICA 
 
 
   L’obiettivo primario di questo lavoro consiste nel fornire un programma in 
grado di calcolare un’orbita ottimale per testare la possibilità di utilizzo della vela 
elettrica per propulsione spaziale. Perciò presentiamo per prima cosa una 
introduzione alla tecnologia in esame che consentirà di capire perché non può 
essere efficacemente testata sulla Terra o in orbite LEO. 
   La vela elettrica è un dispositivo in grado di ricavare un incremento di quantità 
di moto dal vento solare per scopi di propulsione spaziale. 
 
 
Fig. 1.1 - Rappresentazione artistica di una vela elettrica (A.Szames) 
 
1.1 Struttura e funzionamento della vela elettrica 
 
   L’ideatore della tecnologia, Pekka Janhunen, ne ha illustrato il funzionamento in 
un articolo del 2004 [Janhunen 04]. La vela è costituita da una griglia di cavi 
conduttori mantenuti a potenziale positivo. La spaziatura fra un elemento e l’altro 




deve essere di una dimensione paragonabile alla lunghezza di Debye
1
 del plasma. 
La Figura 1.2 mostra la struttura del dispositivo.  
 
 
Fig. 1.2 - Riproduzione schematica di una vela elettrica [Janhunen 04] 
 
   Consideriamo di immergerlo nel vento solare. Un protone proveniente dal sole 
vede la griglia come una sorta di barriera, fintanto che essa viene mantenuta ad un 
potenziale positivo   sufficientemente alto da fare in modo che    superi 
l’energia cinetica del protone (circa 1000 eV).  
   Indichiamo con   il raggio del cavo conduttore e con         la sua sezione. 
Per semplicità si consideri una griglia quadrata di lato  , con spaziatura costante 
   fra i cavi, in modo che ci siano        elementi per ogni lato. La 
lunghezza totale dei cavi sarà data da             , da cui si può calcolare la 
massa della struttura:  
 
            (1.1) 
  
dove   indica la densità del materiale conduttore. 
                                                 
1
 La lunghezza di Debye, in fisica dei plasma, è la distanza entro la quale le cariche elettriche in 
movimento schermano un campo elettrico dovuto ad un eventuale sbilanciamento locale di carica. 
Considerando trascurabile il contributo dato dalla mobilità degli ioni (a causa della loro massa 
molto maggiore di quella degli elettroni), si calcola con la seguente formula:      
       
     
, dove 
   è la costante dielettrica del vuoto,   è la costante di Boltzmann,    è la temperatura degli 
elettroni,    è la densità degli elettroni,   è la carica elementare di un elettrone. 




   La forza massima possibile agente sulla griglia si può calcolare moltiplicando la 
pressione dinamica             
  (dove    indica la densità dei protoni,    
la massa di un protone e   la velocità del flusso di protoni) per l’area frontale 
della griglia   : 
 
        
     (1.2) 
 
   Risulta facile a questo punto combinare la 1.1 e la 1.2 e ricavare l’accelerazione 






     
   





   Ipotizziamo di usare una griglia di dimensioni         con spaziatura 
      e fili di rame (            ) di raggio            . Tale griglia 
viene tenuta ad un potenziale         (scelta estremamente conservativa, come 
detto sopra i valori accettabili sono quelli maggiori di      ). Utilizzando le 
caratteristiche del vento solare ad una distanza di circa 1 AU dal Sole (   
              ,        x   
    ,           ), si ricava che la griglia 
fornirebbe una spinta        su una massa         , con un’accelerazione 
              . 
   Andiamo adesso a valutare il consumo previsto per l’utilizzo di questa 
tecnologia. 
 
1.2 Potenza elettrica richiesta per il funzionamento della vela 
elettrica 
 
   Per mantenere operativa la vela, occorre ovviamente evitare che gli elettroni 
provenienti dal vento solare, attratti dalla carica positiva della griglia, ne 
neutralizzino la carica. Questi elettroni devono costantemente essere “pompati” 




fuori dalla struttura, tramite un opportuno generatore di differenza di potenziale   
che sia collegato all’altro capo del circuito ad un dispositivo che emetta gli 
elettroni trasportati via dalla vela. 
   La densità di corrente di elettroni in arrivo si può stimare come         , 
dove    e    sono rispettivamente la densità e la velocità degli elettroni nel 
plasma. Valori tipici a distanza di 1 AU dal Sole sono          
               (per la quasi-neutralità del plasma) e       
      . L’area 
laterale totale dei cavi si calcola come segue: 
 
               
     (1.4) 
 
La corrente di elettroni totale   in ingresso nella struttura è quindi: 
 
         (1.5) 
 
All’interno del circuito, la corrente   attraversa la differenza di potenziale  , 
perciò la potenza consumata si calcola come segue: 
 
      (1.6) 
 
Con i dati considerati in precedenza, la potenza elettrica richiesta assume un 
valore      . Il rapporto potenza/massa vale            , considerato 
ragionevole e promettente per applicazioni spaziali. 
   Un’altra fonte di dissipazione di potenza è quella dovuta all’effetto Joule 
all’interno dei cavi. Un’analisi preliminare con i dati indicati sopra consente di 
quantificare tale potenza in circa      per l’intera griglia (trascurabile). 
 
1.3 Possibili problemi di funzionamento della vela elettrica 
 
   Quanto appena visto è uno schema estremamente semplice del funzionamento di 
una vela elettrica. Lo studio presentato nelle Sezioni 1.1 e 1.2 è estremamente 




approssimativo, in quanto non tiene di conto degli effetti di bordo e della 
difficoltà di mantenere la griglia costantemente nella forma desiderata (un’idea 
ampiamente accettata è quella di sfruttare la forza centrifuga). Tali problemi sono 
comunque analoghi a quelli simili già trattati da molti autori per lo studio delle 
vele solari e quindi è possibile inserirli nel modello ottenendo una certa 
accuratezza, che comunque va oltre lo scopo di questa descrizione introduttiva. 
  C’è inoltre da considerare un’altra possibile fonte di inefficienza, cioè la 
possibilità che a causa di collisioni gli elettroni che scorrono all’interno della 
griglia rimangano intrappolati in “pozzi di potenziale” locali, senza esser 
trasportati via dalla struttura. Questo inficerebbe il funzionamento della vela, visto 
che andrebbe a neutralizzare parzialmente il campo elettrico dovuto al potenziale 
positivo della griglia e ridurrebbe l’effetto repulsivo nei confronti dei protoni. 
Come soluzione parziale al problema è stato suggerito uno spegnimento periodico 
del dispositivo, in modo che eventuali elettroni intrappolati vengano trascinati via 




   La tecnologia della vela elettrica è ancora ad un livello di sviluppo piuttosto 
preliminare. È stata testata sul satellite estone ESTCube-1, lanciato nel 2013. I 
risultati sembrano promettenti ed in linea con quelli ipotizzati, anche se 
ovviamente va consideratala “schermatura” compiuta dal campo magnetico 
terrestre, che limita la spinta ottenibile a valori dell’ordine di grandezza di     . 
   È ovvio però che una simile tecnologia può essere testata in maniera efficace 
solo al di fuori della magnetosfera terrestre. Quest’ultima infatti cattura 
moltissime particelle cariche provenienti dal vento solare e le devia, schermando 
le orbite al suo interno e privandole della maggior parte della “materia prima” 
necessaria per il funzionamento del sistema propulsivo. 
   In questa ottica si pone l’idea di equipaggiare un nanosatellite (presumibilmente 
un CubeSat) con una vela elettrica ed inserirlo come carico pagante secondario su 
una missione lunare, in modo che possa stabilizzarsi attorno alla Luna oppure 




effettuare un flyby ed allontanarsi ulteriormente dalla Terra. Tutto ciò ha come 
obiettivo quello di uscire dall’azione del campo magnetico terrestre. Risulta 
chiaro che è opportuno avere un modello matematico affidabile che calcoli 
l’estensione della magnetosfera del nostro pianeta.  
  








   Per poter testare la vela elettrica, è necessario che il satellite sia immerso nel 
vento solare. Questo viene schermato ed è praticamente inesistente all'interno 
della cosiddetta magnetosfera, dove le particelle cariche sono state deviate dalle 
linee del potente campo magnetico terrestre. Definire in maniera chiara e univoca 
l'estensione della magnetosfera terrestre non è facile. In questo capitolo vengono 
presentati alcuni degli approcci possibili, la scelta di un modello semplificato ma 
efficace, le conseguenze sul profilo di missione. 
 
2.1 Caratteristiche della magnetosfera terrestre 
 
   Il legame fra la magnetosfera terrestre e il campo magnetico intorno al nostro 
pianeta è molto forte. In particolare, si definisce “magnetosfera” la zona 
circostante un corpo celeste all'interno della quale il moto delle particelle cariche è 
fortemente influenzata dal campo magnetico proprio del corpo celeste in 
questione.  
   Nel caso della Terra, la magnetosfera è creata dall'interazione del vento solare e 
del campo geomagnetico; il vento solare comprime il campo magnetico terrestre, 
mentre le particelle cariche che lo compongono sono deviate e rimangono 
intrappolate dal campo geomagnetico. Il campo geomagnetico nelle immediate 
vicinanze della Terra ricorda quello di un semplice dipolo magnetico (vedi Fig. 
2.1), con intensità di circa           all’Equatore e di           ai poli, dove le 
linee di campo sono più concentrate.  
   L’interazione di questo campo geomagnetico con il vento solare è un fenomeno 
piuttosto complesso. La struttura della magnetosfera è dunque articolata e si 
compone di un certo numero di regioni (vedi Fig. 2.2), che vengono qui di seguito 
elencate, con riferimento a [Makovec 01]. 











Fig. 2.2 - Rappresentazione dellavarie regioni di cui è composta la magnetosfera terrestre 
[Makovec 01] 
 




2.1.1 Onda d'urto 
 
   Esiste un'onda d'urto stazionaria che costituisce la separazione fra il vento 
solare, in moto relativo rispetto al pianeta con una velocità molto alta (circa 
        ), e il campo geomagnetico. La sua distanza dalla Terra è di circa 
90,000 km, e le oscillazioni dell'intensità di campo magnetico in questo punto 
sono elevate, con un'ampiezza che può raggiungere i      . 
 
2.1.2 Regione di transizione 
 
   È una regione di turbolenza all'interno della quale il vento solare viene deflesso 
dopo il passaggio attraverso l'onda d'urto; l'intensità del campo magnetico fluttua 
con tempi caratteristici molto piccoli, e così la sua direzione. Lo spessore di 
questa guaina, misurato lungo la congiungente Terra-Sole, è all'incirca di    , ma 
può contrarsi fino alla metà (   ) in caso di fenomeni di attività solare 




   Si tratta di uno strato di separazione fra il campo magnetico della Terra e la 
guaina magnetica; in questa zona la pressione del campo magnetico terrestre 
eguaglia quella dovuta al vento solare. La sua estensione arriva all'incirca ad una 
distanza di      nel lato vicino al sole, e si può prolungare fino a      nel senso 
opposto. Anche in questo caso, queste distanze sono solamente indicative, in 
quanto durante tempeste magnetiche la distanza dal pianeta può diminuire fino 
rientrare in un intervallo che va da   a    , contrazione che può avvenire a 
velocità superiori a 50 km/s.  
   Lo spessore della magnetopausa è dell'ordine di poche decine di kilometri, e la 
direzione delle linee di campo magnetico che la attraversano varia ampiamente, 
così come l’intensità del campo (da       nella guaina magnetica a       
all'interno della magnetosfera). 
 




2.1.4 Fasce di Van Allen 
 
   Si tratta di due regioni di forma toroidale al cui interno sono intrappolate le 
particelle del vento solare che non sono state deviate verso i poli.  
   La fascia interna si estende fra 1000 e 6000 km di altitudine (per alcune regioni, 
come l’Anomalia del Sud Atlantico, il confine interno è a soli 200 km di altezza). 
Essa contiene un’alta percentuale di elettroni, oltre a protoni sia ad alta energia, 
originati dal decadimento di neutroni per fenomeni di collisione, sia a bassa 
energia, intrappolati per fenomeni di diffusione durante variazioni del campo 
geomagnetico o tempeste magnetiche. 
   La fascia esterna si estende fra i 10,000 e i 65,000 km ed è particolarmente 
intensa fra 14,500 e 19,000 km. Le particelle qui presenti hanno mediamente 
un’energia più bassa e sono di diversi tipi: elettroni, protoni, particelle alfa ed ioni 
di ossigeno   . 
 
2.1.5 Coda magnetica 
 
   È formata dal vento solare che spinge a valle le linee del campo magnetico 
terrestre e si estende dalla parte della Terra opposta al Sole; le linee di campo 
magnetico sono dirette verso il Sole nella zona a Nord del piano equatoriale, e in 
direzione opposta nella zona Sud. Stimare fino a quanto si estenda la coda è 
difficile. Molti modelli concordano sul fatto che al massimo si spinga fino ad una 
distanza dal nostro pianeta pari a       . 
 
2.1.6 Guaina neutrale 
 
   La guaina neutrale separa le linee di campo magnetico dirette in direzioni 
opposte della coda magnetica. In questa regione, l’intensità del campo magnetico 
spazia tra valori inferiori a      a valori leggermente più alti, comunque minori 
di     . Si estende a partire da una distanza dal centro della Terra di       fino al 
termine della coda magnetica, ed è parallela al piano equatoriale magnetosferico. 




La sua posizione è al di sopra il piano equatoriale durante i mesi estivi, e al disotto 




   Questa regione è localizzata nella zona antisolare della Terra ed è l'area dove le 
linee di campo geomagnetico si trasformano nella coda magnetica. Si trova ad una 
distanza compresa fra   e      e a latitudini geomagnetiche di     . Questa 
regione fa parte delle fasce di Van Allen, e il suo confine esterno presenta 
improvvisi cambi di densità di particelle. 
 
2.2 Variazioni temporali del campo magnetico terrestre 
 
   Il campo magnetico terrestre non è costante nel tempo;  i cambiamenti in 
direzione e intensità avvengono con frequenze che variano da giornaliere a 
secolari. 
   Le variazioni diurne avvengono nel passaggio fra giorno e notte e sono causate 
dai movimenti di particelle cariche all'interno della ionosfera. Un esempio di 
queste variazioni sono le correnti aurorali, di massima intensità durante la 
primavera e con durata variabile dai 30 ai 120 minuti; vi sono inoltre delle 
correnti equatoriali nella zona diurna della ionosfera che scorrono ad un altitudine 
di circa 100 km, in grado di produrre discontinuità di        nel campo 
magnetico a quelle altitudini. La deviazione del campo magnetico terrestre dal 
valore tipico è quantificata mediante un indice   , compreso fra 0 e 10, 
determinato dagli osservatori magnetici. Le variazioni diurne possono causare lo 
spostamento del polo magnetico di un tratto di 80 km rispetto al suo valore medio; 
questo segue durante il giorno un percorso ellittico sulla superficie terrestre. 
   Eventuali improvvise emissioni di plasma ad intensità maggiore di quella media 
da parte del sole modificano l'intensità del vento solare, e possono comprimere 
fortemente il campo geomagnetico, facendo aumentare la sua intensità sulla 
superficie terrestre. In questo caso si ha una tempesta magnetica, la cui durata può 




essere di alcune ore, e il campo magnetico varia in intensità di circa        nella 
fase principale del fenomeno. Le emissioni di plasma (brillamenti) sono legate 
alle macchie solari, ed essendo 27 giorni il periodo di rotazione del Sole, le 




Fig. 2.3 - Evoluzione di una tempesta magnetica [Makovec 01] 
 
   Le variazioni secolari del campo magnetico avvengono gradualmente in un 
lungo periodo di tempo. Sono molto piccole ma in grado di rendere in pochi anni i 
modelli di campo magnetico inutilizzabili. La forza del dipolo magnetico decresce 
dello 0.05 % ogni anno; inoltre la porzione di dipolo localizzato nell'emisfero 
nord scorre lateralmente in direzione ovest di 0.014° all'anno. Questo scorrimento 
e altri dati lasciano supporre la possibilità di un'inversione di campo in un 
intervallo di tempo molto lungo. 




2.3 Modelli del campo magnetico intorno alla Terra 
 
   La disponibilità di un accurato modello matematico del campo geomagnetico è 
un elemento necessario alla stima della presenza del vento solare nei vari punti 
dell'orbita del satellite.  
   Nel corso degli anni sono stati proposti numerosi modelli, di precisione e 
complessità crescente; due sono le categorie principali: modelli creati utilizzando 
un’interpolazione dei dati provenienti da sonde oppure modelli analitici.  
   I primi sono in grado di fornire una espressione più realistica per il campo 
magnetico, e per questo motivo vengono utilizzati per confermare i risultati 
provenienti dai modelli analitici. Presentano però alcuni svantaggi: sono basati su 
metodi di interpolazione che possono essere inaffidabili; necessitano di un tempo 
computazionale maggiore rispetto a quello caratteristico di un approccio analitico; 
inoltre l'accessibilità ai database non è sempre garantita. 
   Il secondo approccio, quello analitico, si basa sulla formulazione di campi 
vettoriali in base a teorie fisiche ben conosciute. Esso è largamente utilizzato, pur 
conducendo a risultati non precisissimi e necessari di una revisione più 
approfondita ad un livello avanzato di progettazione della missione. 




   In prima approssimazione il campo magnetico terrestre può essere 
schematizzato come il campo generato da un dipolo magnetico il cui asse è 
inclinato di 11.5° rispetto a quello di rotazione terrestre. L'intensità del campo 




dove   è la distanza di P dal baricentro e          
      è l'intensità del 
dipolo magnetico. 
   Il campo vettoriale     può essere espresso come il gradiente del potenziale 
      . In un dipolo magnetico il potenziale è: 
 




   
  
  
       
 
 
  (2.1) 
 
dove    è la latitudine geomagnetica (calcolata cioè rispetto all’Equatore 
geomagnetico).      
   Per ricavare l’espressione del vettore di induzione magnetica è utile ricordare 
l’espressione del gradiente in coordinate cilindriche: 
 
     
 
  







Per maggiori informazioni riguardo al procedimento di calcolo si fa riferimento a 
[Mengali 06]. Si ottiene infine la seguente espressione per il vettore    : 
 
    
  
  
         
 
 
            
 
 
      (2.3) 
 
   Può essere comodo ottenere il campo magnetico   rispetto ad un sistema di 
riferimento cartesiano                con l'asse    allineata con il dipolo e 
l'origine nel baricentro della Terra. Indicando con    la longitudine 










                        
                       
           
  (2.4) 
 
   Questo modello di dipolo è molto semplice, ma impreciso per un'analisi di 
seconda approssimazione. Inoltre non tiene conto dell’interazione col vento solare 
e quindi è utilizzabile per distanze piccole (ovvero all'interno della magnetosfera). 
 




2.3.2 Espansione in serie sferica 
 
   In questo caso il potenziale del campo magnetico non è più considerato come 
quello di un semplice dipolo, ma è ricavato da una espansione in serie sferica. Per 
questo modello si fa riferimento a [Makovec 01]. La formula completa è la 
seguente: 
 




      
   
    
           
         
 
   
  
     (2.5) 
 
dove   
  e   
  sono coefficienti gaussiani,  ,   e   coordinate sferiche (distanza, 
coelevazione, longitudine misurata da Greenwich) e   
  sono le funzioni di 
Legendre
2
 di grado   e ordine  . 
   L'insieme di coefficienti Gaussiani da usare nel modello è chiamato 
International Geomagnetic Reference Field (IGRF): ogni 5 anni, un gruppo di 
scienziati provenienti dall'Associazione Internazionale di Geomagnetismo 
esamina le misurazioni del campo magnetico e stila i coefficienti per quell'anno. 
Per riferirsi ad un modello specifico, si usa la sigla includendo l'anno a cui 
appartengono i dati (ad esempio IGRF 1990); per ottenere i coefficienti di un anno 
compreso fra due modelli, questi vengono interpolati linearmente. Per i dati più 
recenti si veda [IGRF 15].  
   Per ottenere le componenti del campo magnetico, è possibile servirsi del 
gradiente del potenziale calcolato con la formula 2.5. Le formule delle 
componenti del vettore di induzione magnetica     possono quindi essere scritte 
come segue: 
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 Formula per ricavare il polinomio di Legendre di ordine n:  
        
      
 
  
          








      
   
                                   
 
   
          
(2.6) 
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   Si fa notare che il modello del dipolo, presentato nel Paragrafo 2.3.1, è ottenibile 
come caso particolare delle equazioni 2.6. 
   Per avere informazioni più dettagliate occorre passare a modelli che utilizzano 
dati empirici. 
 
2.3.3 Modelli empirici 
 
   I due modelli esposti in precedenza hanno in comune il fatto che il campo 
magnetico deriva esclusivamente da un potenziale magnetico, ovvero si considera 
lo spazio circostante la Terra libero da correnti. Questo, come visto, non è vero, in 
maniera particolare allontanandosi dalla Terra. Il problema è che, mentre il 
modello basato sul IGRF utilizza dei dati ottenibili da misurazioni sulla superficie 
terrestre, per capire il comportamento del campo magnetico all'esterno della 
magnetosfera è necessario servirsi di dati sperimentali relativi alla regione da 
modellare, ovvero presi in un ampio intervallo di distanze geocentriche. Questa 
raccolta dati è complicata dal fatto che, al contrario del campo geomagnetico che 
è soggetto quasi esclusivamente a variazioni secolari, la magnetosfera è un 
sistema ampiamente dinamico, che risente di fattori sia interni che esterni ad essa. 
                                                 
3
   
 
 è la delta di Kronecker:   
    se    ;   
    altrimenti. 




Un fattore è l'orientazione dell'asse magnetico terrestre rispetto al vento solare, 
che varia con un periodo di 24h a causa della rotazione terrestre; un altro è la 
direzione e l'intensità del campo magnetico interplanetario (solare), che cambia e 
può interagire in maniera diversa con il campo geomagnetico. 
   Volendo tenere conto di tutti questi aspetti, si possono utilizzare le varie 
versioni del modello di campo magnetico di Tsyganenko, mostrato nel dettaglio in 
[Tsyganenko 08]. Questi modelli sono fortemente basati su dati sperimentali, e 
presentano il campo magnetico intorno alla Terra come somma del campo 
geomagnetico (IGRF) e di vari moduli di campi magnetici dovuti alle correnti di 
particelle cariche attorno al pianeta.  
   I sistemi di correnti che vengono presi in considerazione sono :  
1) corrente di Chapman-Ferraro, che confina il campo geomagnetico 
all'interno della magnetopausa; 
2) corrente di coda, che racchiude la coda magnetica;  
3) anello simmetrico; 
4) anello parziale;  
5) corrente di Birkeland. 
   La geometria di ognuno di questi moduli è fissata, ed è basata su alcuni principi 
fisici; ogni contributo dipende da dei coefficienti di ampiezza sperimentali, legati 
a loro volta da parametri quali il   , la velocità e la densità del vento solare, 
l'intensità del campo magnetico interplanetario. Si veda per maggiori dettagli 
[Tsyganenko 08] 
   Attualmente, sono molti i satelliti che sono in grado di procurarci dati contenenti 
le informazioni necessarie per utilizzare in maniera appropriata questi modelli: 
Polar, GOES 1 e 2, CLUSTER, Geotail, IMP8. È grazie alla grande quantità di 
dati disponibili, molto più ravvicinati nel tempo e nello spazio rispetto a quelli 
utilizzabili in passato, che è stato possibile sviluppare il modello TS07D, con 
sostanziali vantaggi rispetto alle versioni precedenti. 
 




2.3.4 Modello Katsiaris-Psillakis  
 
   Questo modello analitico, presentato in [Katsiaris 87], è estremamente 
semplificato rispetto ai precedenti, ma mantiene tutte le caratteristiche 
geometriche principali del campo magnetico effettivo intorno alla Terra.  
   Il vettore     è visto come la somma di due contributi: il primo è semplicemente 
quello del campo magnetico del dipolo, visto precedentemente; il secondo invece 
è il campo magnetico che caratterizza la coda della magnetosfera. Il sistema di 
riferimento scelto è cartesiano, centrato nel baricentro terrestre, con l'asse   
diretto lungo la congiungente Terra-Sole e l'asse   diretto verso il polo Nord 
(l'inclinazione dell'asse geomagnetico viene trascurata per semplicità, anche se 
può essere inclusa complicando leggermente le equazioni).  
   Il procedimento da seguire è il seguente: 
 
                 
                     




   
  
    
   
  
     
   
  
         
                
 
 
             
              
(2.7) 
 
dove    è l’intensità del dipolo magnetico (      
     ) e   è il semispessore 
dello strato di plasma (        è il campo magnetico dovuto alla corrente di una guaina 
di plasma spessa    giacente sul piano equatoriale) e il suo valore è compreso fra 
       e      (indicando con    il raggio terrestre). I valori delle altre costanti, 
ricavati dalla letteratura specializzata, sono i seguenti:     è compreso fra      e 
     ; il campo magnetico della coda    ha un’intensità che varia da   -      
(condizioni standard) a       (magnetosfera perturbata).   
   Si può verificare che il campo vettoriale così ottenuto rispetta le equazioni di 
Maxwell per il campo magnetico:  




        
      
   
 






   Tramite il modello Katsiaris-Psillakis è possibile ottenere una semplice ma 
sufficientemente accurata rappresentazione della magnetosfera terrestre. Si 
vedano le Figure 2.4 per una visualizzazione delle linee di campo. La Figura 2.5 
mostra l’intensità del vettore     in una rappresentazione tridimensionale del campo 
magnetico in cui il valore di soglia dell’intensità del campo interplanetario (6 nT) 




Fig. 2.4 - Rappresentazione Matlab® delle linee di campo magnetico intorno alla Terra secondo il 
modello Katsiaris -Psillakis (il vento solare arriva dalla destra dell’immagine); si fa notare che la 
distanza media Terra-Luna è di circa       
 





Fig. 2.5 - Rappresentazione Matlab® tridimensionale dell’intensità del campo magnetico intorno 
alla Terra secondo il modello Katsiaris -Psillakis (il vento solare arriva dalla destra 




Fig. 2.6 - Rappresentazione Matlab® dell’intensità del campo magnetico vicino alla Terra sul 
piano xz secondo il modello Katsiaris -Psillakis (il vento solare arriva dalla destra 









2.4 Scelta del modello 
 
   Lo scopo di questo lavoro è di studiare la possibilità di testare la vela elettrica 
tramite un nanosatellite spedito fuori dalla magnetosfera. Poiché si tratta di 
un’analisi preliminare, che andrà completata una volta che si avranno più dati sui 
requisiti di missione, abbiamo deciso di servirci del modello più semplice ma allo 
stesso tempo che contenesse le caratteristiche geometriche del problema da 
analizzare. Perciò la scelta ricade sul modello Katziaris-Psillakis, presentato nel 
Paragrafo 2.3.4. Dobbiamo però scegliere dei valori per le costanti utilizzate nel 
modello. Per farlo, ci riferiamo ai dati forniti in [NASA 69] e impostiamo le 
costanti in modo che forniscono valori analoghi, in particolar modo per quanto 
riguarda le condizioni asintotiche. Per i futuri calcoli si considerano quindi i 
seguenti valori dei parametri del modello:          (il limite inferiore 
dell’intervallo citato in [Katsiaris 87], in modo da ottenere condizioni realistiche a 
grande distanza dalla Terra, ossia un campo prevalentemente orientato lungo 
l’asse x);               (in modo che il valore asintotico di   sia pari a circa 
    , il valore registrato nello spazio interplanetario);             
                   , valore intermedio fra i due estremi citati in [Katsiaris 87].   
   Svolgendo il lavoro, abbiamo comunque cercando di rendere questo ultimo il 
più indipendente possibile dal resto della formulazione matematica del modello, 
allo scopo di renderlo facilmente sostituibile in favore di un modello più 
sofisticato (di grande interesse sarebbe scrivere una versione in Matlab® del 
modello TS07D). 
   In procinto di procedere nella trattazione, abbiamo verificato che la Luna si 
trova in una posizione strategica riguardo ai nostri obiettivi: la sua orbita è tale da 
portarla per la maggior parte del tempo al di fuori della magnetosfera. Con “fuori 
dalla magnetosfera” intendiamo che   ha un modulo inferiore a     , un valore 
che impedisce di deviare una quantità apprezzabile di particelle cariche del vento 
solare e che corrisponde al campo magnetico interplanetario: si vede dalla Figura 
2.7, mostrate nel report [NASA 69], che stare sotto a tale valore significa essere 
fuori dalla magnetosfera. Quando il nostro satellite naturale è posizionato fra 




Terra e Sole, si trova al di fuori del “naso” della magnetosfera (vedi Fig. 2.4 e Fig. 
2.5): su questo praticamente tutti i modelli analitici analizzati concordano, e così i 
modelli empirici attualmente in uso. Perciò la Luna, la cui distanza media è pari a 
61 raggi terrestri, sembra essere l’obiettivo ideale di una missione finalizzata a 
testare la vela elettrica. 
   I profili di missione verso cui abbiamo rivolto le nostre ricerche sono di due tipi: 
nel primo caso abbiamo considerato la possibilità di un incontro iperbolico fra il 
satellite e la Luna, in modo da ottenere un'orbita ellittica di ritorno sulla Terra più 
ampia e quindi con una maggiore permanenza del satellite nella zona di presenza 
del vento solare, oppure un’orbita iperbolica che porti il satellite ad uscire 
definitivamente dalla magnetosfera. Ovviamente all’interno del programma verrà 
inserito un controllo, basato sulle equazioni del modello Katziaris-Psillakis 
(formule 3.7), per verificare che il flyby con la Luna porti il satellite nella 
direzione del Sole, ossia fuori dal naso della magnetosfera. Un’altra possibilità è 
quella di piazzare il satellite in un orbita intorno alla Luna stessa, pagando il 
prezzo di un maggiore consumo di carburante per il rallentamento, ma 
prolungando la permanenza nella zona del test e quindi rendendo la missione assai 
più efficace. Inoltre, in questo modo è sicuro che, mantenendosi in orbita attorno 
alla Luna, si abbia almeno un tratto (quello di Luna nuova) fuori dalla 
magnetosfera, senza bisogno di ulteriori verifiche. 
 
 
Fig. 2.7 – Modulo del vettore     in funzione della distanza dal centro della Terra: si nota che 
l’orbita lunare, dalla parte del Sole, presenta valori paragonabili allo spazio interplanetario 
[NASA 69]  




3. L’IMPORTANZA DELLE MISSIONI LUNARI  
 
 
   Questo capitolo presenta una panoramica sulle missioni lunari, con una breve 
introduzione storica ed una presentazione delle missioni programmate per il 
recente futuro. L’interesse per queste ultime è dovuto alla possibilità di inserire il 
nanosatellite incaricato di testare la vela elettrica come carico secondario 
all’interno del lanciatore, minimizzando i costi.  
 
3.1 Breve storia delle missioni lunari 
 
   Da quando l’uomo è riuscito a varcare i confini del nostro pianeta di origine, 
l’esplorazione della Luna è sempre stata una traguardo di notevole interesse 
scientifico, ma anche un obiettivo pieno di fascino, simbolo di un’umanità che 
cerca di superare continuamente i propri limiti, spinta dalla curiosità e dalla 
volontà di esplorare. È anche per questi motivi di carattere simbolico e di prestigio 
che dagli anni Cinquanta del Novecento le due superpotenze contrapposte nella 
Guerra Fredda, Stati Uniti (USA) e Unione Sovietica (URSS), si sono sfidate in 
una vera e propria gara, una sorta di “corsa alla Luna”.  
   I primi tentativi di missioni lunari sono datati 17 Agosto 1958 (Able I, da parte 
dell’aviazione americana) e 23 Settembre 1958 (E-1 No.1, da parte dell’OKB, il 
segretissimo ente sovietico che si occupava della gara spaziale). Entrambi i veicoli 
spaziali esplosero durante le prime fasi del volo, il primo a causa di una rottura di 
una turbopompa, il secondo a causa di eccessive vibrazioni.  
   La gara proseguì e i Sovietici si mantennero sempre in una posizione di 
vantaggio, grazie soprattutto al genio dell’ingegnere Sergei Korolev, capo 
dell’OKB e considerato uno dei padri dell’esplorazione spaziale. Tale vantaggio si 
concretizzò in due grandi successi: il 14 Settembre 1959 il satellite Luna 2 fu il 
primo veicolo umano a raggiungere la superficie lunare (vedi Fig. 3.1); la sonda 
Luna 3, lanciata il 4 Ottobre 1949, mandò sulla Terra le prime immagini del lato 
oscuro del nostro satellite naturale. 




   La NASA riuscì a inviare un veicolo sulla superficie lunare solo il 30 Luglio 
1964 (Ranger 7), ma l’URSS rimaneva in netto vantaggio, tanto che il 12 Aprile 
1961 era riuscita a spedire nello spazio il primo cosmonauta umano, il 
celeberrimo Jurij Gagarin. Infatti meno di due anni dopo il successo del Ranger 7, 
il 3 Febbraio 1966, Luna 9 fu il primo veicolo ad atterrare con successo sulla 
Luna, senza disintegrarsi, e riuscì ad inviare dati per 3 giorni.  
 
 
Fig. 3.1 - La sonda sovietica Luna 2, il primo veicolo umano a impattare la superficie lunare 
 
 
Fig. 3.2 - La sonda sovietica Luna 9, la prima in grado di effettuare un “atterraggio morbido” sul 
suolo lunare 




   Ma nel Gennaio 1966 Korolev morì: i Sovietici persero la guida che aveva 
garantito loro un vantaggio nei confronti della NASA. Questa, infatti, sviluppò il 
programma Apollo, concepito all’inizio degli anni Sessanta e che aveva come 
obiettivo quello di portare degli astronauti umani sul suolo lunare. Esso si basava 
sul lanciatore Saturn V, sviluppato dal celebre Wernher Von Braun, ingegnere 
tedesco che gli Americani avevano catturato alla fine della Seconda Guerra 
Mondiale e trasferito negli Stati Uniti. Il programma Apollo fu un successo: la 
missione Apollo 8, lanciata il 21 Dicembre 1968, portò per la prima volta degli 
uomini in orbita attorno alla Luna. Ma fu la missione Apollo 11 a scrivere una 
pagina di storia: il 20 Luglio 1969 Neil Armstrong e Buzz Aldrin furono i primi 
uomini a passeggiare sul suolo lunare (vedi Fig. 3.3), mentre Micheal Collins 




Fig. 3.3 - La celebre passeggiata di Neil Armstrong sulla Luna  
 
   Dal 1969 l’interesse per la competizione spaziale scemò: la sfida era ormai 
chiaramente vinta dagli USA. Anche la sfida geopolitica avrebbe avuto lo stesso 
esito, con il dissolvimento graduale dell’URSS. L’ultimo equipaggio ad atterrare 




sulla Luna fu quello dell’Apollo 17 nel Dicembre 1972. In seguito altre missioni 
lunari hanno portato ad una più profonda conoscenza del nostro satellite naturale. 
Le ultime missioni lunari della NASA sono GRAIL-A, lanciata il 10 Settembre 
2011, e LADEE, diretta verso il lato oscuro e lanciata il 7 Settembre 2013, 
entrambe atterrate con successo sulla Luna. Abbiamo adesso a disposizione una 
mappatura praticamente completa della superficie lunare, compreso il lato oscuro; 
inoltre conosciamo la composizione del suolo ed anche la sua tenue atmosfera ed 
il suo debolissimo (praticamente insignificante) campo magnetico.  
   Recentemente altre nazioni sono riuscite a mandare veicoli spaziali in orbita 
lunare: il progresso tecnologico e l’abbattimento dei costi grazie all’avvento dei 
nanosatelliti ha consentito a molte altre agenzie spaziali di varare missioni lunari. 
   Il Giappone nel Gennaio 1990 lanciò Hiten-Hagoromo (Fig. 3.4), progettato per 
effettuare un flyby lunare e poi piazzato in orbita selenocentrica. La JAXA, 
l’agenzia spaziale del Paese del Sol Levante, ha poi lanciato Kaguya il 14 
Settembre 2007, composta da tre moduli di cui due sono atterrati sulla superficie 
lunare ed uno è rimasto in orbita selenocentrica.   
 
 
Fig. 3.4 - La sonda giapponese Hiten, il primo veicolo spaziale non americano né sovietico a 
raggiungere la Luna 




   L’ESA (European Space Agency) ha lanciato SMART-1 il 27 Settembre 2003: 
il veicolo è atterrato sul suolo lunare nel 2005 (il tempo di trasferimento 
lunghissimo è dovuto all’utilizzo di un motore a ioni) ed ha fornito dati, in 
particolare immagini a raggi X, fino al Settembre 2006. 
   Anche l’India ha realizzato una missione lunare: si tratta di Chandrayaan-1, 
allunata il 4 Novembre 2008. Essa ha confermato la presenza di molecole di acqua 
sulla Luna, concentrate in particolar modo ai poli. 
  Infine, la Cina ha cominciato la sua corsa alla Luna il 24 Ottobre 2007, con il 
lancio di Chang’e 1 (che ha concluso la missione nel 2009), e ha poi proseguito il 




Fig. 3.5 - Lander della sonda Chang’e 3 (foto scattata dal rover Yutu) 
 
   C’è da precisare che le sonde di Giappone, Europa, Cina ed India, non avendo a 
disposizione retrorazzi, hanno effettuato tutte un allunaggio distruttivo. 
 




3.2 Sviluppi futuri 
 
   Il prossimo Paese che dovrebbe lanciare una sonda per una missione lunare è la 
Russia: la sonda lunare Luna-Glob 1 (Fig. 3.6), il cui lancio era originariamente 
previsto per il 2012, è stata successivamente rimandata al 2015 e poi al 2016. 
Attualmente programmato per il 2018 è il lancio di Luna-Glob 2. Le tensioni 
geopolitiche e la crisi economica che stanno colpendo la Russia, però, potrebbero 
portare ad ulteriori ritardi. 
 
 
Fig. 3.6 - Architettura del lander della sonda Luna-Glob 1(IKI/NPO Lavochkin) 
 
   Gli USA avevano previsto, sotto la presidenza di George W.Bush, la possibilità 
di realizzare una base lunare stabile entro il 2020. Gli scopi scientifici sarebbero 
molteplici, in particolare arrivare a comprendere la struttura degli strati più interni 
della Luna, tramite misuratori di flusso di calore, conducibilità elettrica e 
sismicità. Tale programma, però, vista la crisi economica e la riduzione dei fondi 
stanziati per il settore spaziale, sembra attualmente irrealizzabile nei tempi 
previsti. Resta comunque in fase di preparazione la missione che dovrebbe 




costituire il primo passo per la costruzione di una stazione lunare, denominata ILN 
(International Lunar Network) Node 1. Il lancio è previsto per il 2020. Un 




Fig. 3.7 - Progetto preliminare della struttura del lander per la missione Nasa ILN 1 
 
    L’ESA intendeva inizialmente proseguire l’esplorazione lunare tramite altre 
sonde, ma la missione Lunar Lander, il cui lancio era previsto nel 2018, è stata 
cancellata. Rimane fra le missioni pianificate, però, l’Aurora Programme, che 
contiene, all’interno di un contesto di esplorazione spaziale esteso fino a Marte, 
un atterraggio umano sulla Luna da effettuare entro il 2024.   




   La Cina vuole proseguire l’esplorazione lunare con il programma Chang’e: il 
lancio del Chang’e 4 è previsto per il 2015, quello del Chang’e 5 per il 2017 e 
quello del Chang’e 6 per il 2018. Il programma lunare cinese (CLEP) prevede 
anche la possibilità di effettuare un’esplorazione lunare con equipaggio umano, 
con allunaggio previsto oltre il 2025. Inoltre è in corso di valutazione la possibilità 
di sfruttare minerariamente la Luna come fonte di Elio-3, un isotopo dell’elio 
molto raro sulla Terra da utilizzare come fonte energetica. Ovviamente però 
stiamo parlando di un programma dalla realizzazione molto complessa e 
probabilmente lontana nel tempo. 
   L’India sta preparando il lancio della sonda Chandrayaan-2, previsto per il 2017, 
e ha inoltre previsto la possibilità di inviare astronauti sulla Luna entro il 2020.  
    L’agenzia spaziale giapponese ha proposto il lancio della sonda SELENE-2 per 
il 2017 e di una missione di esplorazione umana per il 2020, ma ancora queste 
missioni non sono in fase di sviluppo.  
   Anche altri Stati che finora non hanno partecipato alla corsa verso la Luna 
potrebbero inserirsi. Fra questi si citano la Corea del Sud, che prevede il lancio di 
una sonda lunare dopo il 2020. Più difficile sembra che si aggiungano Paesi come 
la Corea del Nord e l’Iran, per quanto le loro agenzie spaziali abbiano proposto 
missioni lunari. 
   È infine importante far notare come lo sviluppo dei nanosatelliti abbia ridotto 
notevolmente i costi delle missioni spaziali, consentendo l’accesso anche a Stati 
con una minore forza economica e perfino ad enti privati. Anche l’opportunità di 
inserire il CubeSat equipaggiato con la vela elettrica come carico secondario per 
una di queste missioni può essere valutata. 
 
  




4. POSIZIONE DELLA LUNA 
 
 
   Poiché l’obiettivo finale di questo lavoro di tesi è quello di fornire un 
programma versatile per individuare orbite translunari opportune, è chiaro che è di 
fondamentale importanza localizzare in maniera accurata la Luna all’interno di un 
sistema di riferimento stabilito. In questo capitolo come prima cosa si presentano i 
principali movimenti del nostro satellite, con riferimento a [Bate 71], in seguito si 
fa riferimento a [Meeus 88] e si presenta un calcolo in grado di fornire delle 
effemeridi lunari affidabili.  
 
 
Fig. 4.1 - Fotografia della Luna piena scattata il 7/12/2003 a Campolongo del Torre (UD) (Marco 
Russiani/CAST)  
 




4.1 Sistema Terra-Luna 
 
   Il sistema Terra-Luna è composto da pianeta e satellite che ruotano attorno al 
loro comune centro di massa. La distanza media fra i due centri di massa è di 
384,400 km. Il periodo comune di rivoluzione vale circa 27.3 giorni.  
   Il rapporto fra massa lunare e massa terrestre vale circa 1/81.3. Tale valore è 
estremamente alto rispetto alle altre coppie pianeta-satellite presenti nel Sistema 
Solare, e rende l’interazione fra Terra e Luna estremamente peculiare: un vero e 
proprio sistema binario. 
 
4.1.1 Principali variazioni degli elementi orbitali della Luna 
 
   Di seguito sono elencati i cinque elementi orbitali classici dell’orbita lunare e ne 
vengono analizzate le principali variazioni, periodiche e secolari. Esse sono 
dovute a perturbazioni gravitazionali non previste nel modello kepleriano del 
problema dei due corpi. La principale fonte di tali perturbazioni è il Sole. 
- Il semiasse maggiore   ha valor medio           . Ciò determina un 
periodo di rivoluzione di          giorni, esattamente uguale al periodo 
di rotazione della Luna. A causa delle perturbazioni dovute al Sole, il 
periodo siderale può variare; lo scostamento massimo vale 7 ore. Inoltre la 
distanza Terra-Luna non è costante, ma sta lentamente aumentando nel 
corso del tempo, e di conseguenza anche il periodo di rivoluzione sta 
subendo una variazione secolare positiva. Secondo la teoria più 
accreditata, attribuita a G.H.Darwin, figlio dell’illustre biologo, il motivo è 
da ricercarsi nelle maree: l’attrazione gravitazionale lunare solleva grandi 
masse d’acqua, che vengono spostate in senso antiorario dalla rotazione 
terrestre. Perciò il centro di gravità Terra-Luna non è più allineato con i 
centri dei due corpi celesti, il che provoca una piccola componente di 
accelerazione tangenziale che sta lentamente allontanando il nostro 
satellite dalla Terra (Fig. 4.2). 
 





Fig. 4.2 - Accelerazione della Luna dovuta alle maree [Bate 71] 
 
- L’eccentricità   dell’orbita lunare in media vale             e subisce 
lievi variazioni con periodo 31.8 giorni dovute ad un effetto chiamato 
evezione, dovuto alla perturbazione della gravità solare sull’orbita della 
Luna e scoperto 2000 anni fa da Ipparco di Nicea. 
- L’ascensione retta del nodo ascendente   varia con periodo pari a 18.6 
anni, che è il tempo necessario alla linea dei nodi per compiere una 
rivoluzione completa sul piano equatoriale in senso orario (Fig. 4.3). Tale 
effetto fu scoperto da Flamsteed nel 1670. 
- L’inclinazione  , calcolata rispetto all’eclittica, varia fra       e      .  
Misurata rispetto al piano equatoriale terrestre, varia invece tra un valore 
minimo di        ed un valore massimo di       , verificati 
rispettivamente quando il punto di Equinozio di primavera coincide con il 
nodo discendente ed il nodo ascendente dell’orbita lunare, a causa 
dell’effetto della rotazione della linea dei nodi.  
- L’argomento del perigeo   varia con periodo 8.9 anni a causa della 
rotazione della linea degli apsidi in senso antiorario (concorde all’orbita 
lunare). Questa perturbazione fu parzialmente spiegata da Newton nel 
1687, il cui lavoro fu completato da Clairaut nel 1749. 
   Un altro interessante aspetto da considerare sarebbero i moti di librazione, 
dovuti all’inclinazione relativa fra piano orbitale e piano equatoriale lunare. 
Essi fanno in modo che la porzione di superficie lunare visibile dalla Terra, 
che dovrebbe essere teoricamente pari al 50% per l’uguaglianza fra periodo di 
rotazione e periodo di rivoluzione, sia in realtà pari a circa il 59%. Poiché in 




questa trattazione la visibilità e l’illuminazione del disco lunare non rivestono 




Fig. 4.3 - Rotazione della linea dei nodi dell’orbita lunare [Bate 71] 
 
4.2 Definizione delle grandezze da calcolare 
 
   Veniamo adesso al problema di individuare la posizione lunare in funzione di 
ogni data scelta per l’intercetto. In questo modo, una volta fornita la data di 
incontro fra satellite e sfera d’influenza lunare4, conosceremo esattamente la 
posizione della Luna. In particolare, in base alla data scelta è possibile ricavare i 
seguenti angoli: 
a) l’ascensione retta α (Fig.4.4): l’angolo compreso fra il meridiano celeste 
fondamentale (quello passante per i punti equinoziali) ed il meridiano 
                                                 
4
 Il concetto di sfera di influenza viene illustrato più chiaramente nel Capitolo 5 




celeste passante per la posizione della luna, considerato positivo in senso 
antiorario a partire dal primo punto di Ariete, identificato in Figura 4.4 con 
il simbolo ϒ  (          ); 
b) la declinazione δ (Fig.4.4): l’angolo al centro della Terra sotteso ad un 
arco di meridiano celeste compreso fra l’Equatore celeste ed il parallelo 
passante per la posizione della luna, considerato positivo verso Nord e 
negativo verso Sud, a partire dall’Equatore (          ); 
c) l’angolo di parallasse (equatoriale) π (Fig.4.5): l’angolo che si forma fra 
due linee di vista di due osservatori che guardano la Luna, dei quali uno la 
veda allo zenit e l’altro la veda sull’orizzione (         ). 
   Il primo passo per ottenere questi angoli seguendo la procedura illustrata in 
[Meeus 88] è quello di calcolare la longitudine celeste β e la latitudine celeste λ, 
definite in modo usuale, ma con riferimento alla sfera celeste e non alla superficie 
terrestre, calcolate rispetto al piano dell’eclittica. 
 
 
Fig. 4.4 - Determinazione di ascensione retta α e declinazione δ dell’oggetto osservato  






Fig. 4.5 - Determinazione dell’angolo di parallasse equatoriale π della Luna 
 
   A partire dall’angolo di parallasse è possibile poi calcolare la distanza Terra-
Luna   con la seguente formula: 
 
         (4.1) 
dove     è il raggio terrestre. 
 
4.3 Procedimento di calcolo 
 
4.3.1 Data Giuliana 
 
   Il primo passo consiste nel calcolare la Data Giuliana (JD). Essa consiste in un 
metodo di misurazione del tempo basato sul conteggio di giorni e non di anni. Lo 




zero della Data Giuliana è fissato al giorno 1 Gennaio dell’anno 4713 A.C, alle 
ore 12:00.  
   Il passaggio dalla data di calendario a Data Giuliana si effettua come segue. Si 
indichino con   il giorno, con    il mese e con    l’anno (ad es. per la data del 
21 Marzo 2015             ,     ). Se    vale 1 oppure 2 (mesi di 
Gennaio o Febbraio) si toglie 1 al valore di    e si aggiunge 12 al valore di   . 
Ovviamente, se si vuole considerare anche l’ora all’interno della giornata, si 
possono inserire nella formula    (ore),     (minuti) e   (secondi). A questo 
punto bisogna procedere con i seguenti calcoli: 
 
 
      
  




                   (4.3)6 
                                           
            
 
  
    




    
      
(4.4)  
 
Tornando all’esempio precedente, la formula 4.4 ci permette di ricavare la Data 
Giuliana corrispondente al 21 Marzo 2015 alle 9:00 di mattina:  
 
      
    
   
     ;  
        
  
 
        ;  
                                                         
 
  





    
                                     
                     
 
Dalla Data Giuliana è possibile ricavare la costante  : 
 
                                                 
5
 Il simbolo int, utilizzato nelle formule 4.2, 4.3 e 4.4, identifica l’operazione di estrazione della 
parte intera del numero, ossia ricavare il più grande in valore assoluto fra i numeri interi minori 
dell’argomento: ad esempio int(7,32) = 7, int(-12,98) = -12. 
6
 Il termine B va escluso dalla formula per anni precedenti al 1582. 




                       (4.5) 
  
Da essa si può calcolare il termine  : 
 
                             (4.6) 
 
Tali termini saranno fondamentali successivamente nel calcolo delle effemeridi 
lunari. 
 
4.3.2 Calcolo delle effemeridi lunari 
  
    [Meeus 88] fornisce le formule per calcolare le seguenti quantità, a partire dal 
valore di   precedentemente ricavato. Si fa presente che le grandezze angolari 
sono fornite in gradi e decimali di grado (per convertirle nell’unità di misura più 
usuale, i radianti, è sufficiente moltiplicare per 
 
   
). 
 
- longitudine media della Luna: 
                                                     (4.7) 
 
- anomalia media del Sole: 
                                     
                (4.8) 
 
- anomalia media della Luna: 
 
                                                     (4.9) 
 
- elongazione media della Luna 
                                                     (4.10) 
 
- distanza media della Luna dal suo nodo ascendente: 
                                                    (4.11) 
 




- longitudine del nodo ascendente della Luna: 
      7                                    
               
(4.12) 
 
Tutte queste grandezze possono essere calcolate con un livello di approssimazione 
superiore. Infatti le formule 4.7-4.11 possono essere integrate con termini additivi 
periodici. Essi sono inclusi nell’Appendice A. Il significato dei termini calcolati 
sopra è quello classico della nomenclatura di astrodinamica: per ulteriori 
chiarimenti si rimanda a [Meeus 71]. 
   Le quantità ricavate dalle formule 4.7-4.12 si usano assieme al valore di   
fornito dalla 4.6 per calcolare la longitudine celeste  , latitudine celeste   ed 
angolo di parallasse equatoriale   della Luna. Di seguito sono riportate le 
formule di calcolo che includono i cinque termini più significativi per  ,   
(termine necessario per calcolare  ) e  . Per fogli di calcolo più dettagliati, si 
rimanda all’Appendice A. 
 
                                      
                                
                     
(4.13) 
 
                                   
                                
                       
(4.14) 
 
                                            
                                   
(4.15) 
 
Dalla 4.14 si può ricavare il valore di   tramite il seguente procedimento: 
                                                 
7
 La longitudine del nodo ascendente viene indicata qui ed in Appendice A con Omega (scritto per 
esteso), per distinguerla dall’ascensione retta del nodo ascendente, indicata con Ω e usata 
largamente all’interno del testo. 





                          (4.16) 
                                          (4.17) 
                 (4.18) 
 
   A questo punto abbiamo a disposizione la misura dell’angolo di parallasse dalla 
formula 4.15. Per ricavare ascensione retta e declinazione della luna si usano le 
formule standard per convertire longitudine e latitudine, basate sul valore 
dell’angolo di obliquità   (angolo fra il piano equatoriale ed il piano 
dell’eclittica): 
 
                                         
                 
(4.19) 
 
          
                         
       
  
(4.20) 
                                            (4.21) 
   
   Abbiamo adesso a disposizione tutte le grandezze necessarie per definire 




   Abbiamo considerato tutte le perturbazioni che subiscono gli elementi orbitali 
della Luna, mostrando la necessità di un procedimento di calcolo che permetta di 
ricavare delle effemeridi lunari affidabili in funzione della data di arrivo 
prefissata.  Tale procedimento è stato esposto nel dettaglio: possiamo ricavare le 
grandezze angolari specificate all’inizio del paragrafo 4.2: ascensione retta (4.20), 
declinazione (4.21) ed angolo di parallasse (4.15). 
 
  




5. MISSIONI LUNARI: APPROCCIO PLANARE 
 
 
   Una volta approntato il procedimento di calcolo per localizzare la posizione 
della Luna, si può cominciare ad analizzare le possibili traiettorie per raggiungere 
la Luna. In questo capitolo viene presentato un approccio semplificato, basato su 
importanti approssimazioni. Tale approccio, presentato in [Bate 71] è stato 
utilizzato anche per le missioni Apollo. Inoltre, completeremo la procedura 
matematica includendo la possibilità che, in base ai dati, la sfera d’influenza 
lunare possa essere raggiunta nella parte dell’orbita “di ritorno”, ossia quando la 
distanza dalla terra sta diminuendo, oppure con un’orbita retrograda.  
 
5.1 Assunzioni semplificative 
 
   Si considera che la Luna orbiti attorno al centro della Terra con traiettoria 
perfettamente circolare e raggio 384,400 km.
8
 Vista la piccola eccentricità, 
l’errore introdotto sarà piccolo.  
   Inoltre, l’orbita di trasferimento è considerata come complanare all’orbita 
lunare. Questo riduce notevolmente i    necessari per raggiungere la Luna, dato 
che i cambi di inclinazione orbitale sono molto costosi in termini di propellente. 
   Infine, si utilizza il metodo delle coniche raccordate insieme 
all’approssimazione delle sfere di influenza, trascurando l’attrazione 
gravitazionale della Luna per la maggior parte del trasferimento, e considerando 
unicamente tale attrazione una volta che il satellite entra all’interno di tale spazio. 
 
5.2 Condizioni iniziali 
 
   Si consideri di fissare le condizioni iniziali di immissione all’interno dell’orbita 
di trasferimento. In particolare, siano fissati il   , cioè la distanza iniziale dal 
                                                 
8
 Eventualmente si può utilizzare come distanza Terra-Luna il valore ottenuto dalla formula 4.1, 
sfruttando l’angolo di parallasse 




corpo attrattore (il centro della Terra),   , ossia il modulo della velocità di 








   Con le formule base di meccanica orbitale è possibile calcolare le caratteristiche 
dell’orbita di trasferimento, in particolare energia meccanica specifica  , 
momento angolare specifico  , semilato retto  , semiasse maggiore   ed 
eccentricità  :9 
 
  




















      
 
 
         (ellisse) 
    
 
 
          (iperbole) 
                     (parabola) 
(5.5) 
 
La formula 5.1 chiarisce il tipo di orbita: un energia meccanica specifica positiva 
indica un’iperbole, se negativa indica una eclisse, se nulla identifica una parabola. 
   Risulta evidente che non tutte le orbite possono raggiungere la Luna. Infatti, 
orbite ellittiche con apogeo non abbastanza vicino alla Luna da entrare nella sua 
sfera di influenza non hanno fisicamente alcuna possibilità di raggiungere la sfera 
di influenza lunare. È altrettanto banale osservare che orbite di trasferimento 
iperboliche e paraboliche comportano un dispendio enorme di propellente, a 
fronte di un guadagno di tempo dal valore assolutamente non paragonabile. Esse 
                                                 
9
 Da qui in poi, quando non specificato altrimenti, con il simbolo   si indica il parametro 
gravitazionale della Terra. Per la Luna, si utilizzerà il pedice  . 




sono state qui incluse per completezza, ma all’atto pratico si riveleranno sempre 
scartate. 
   È possibile anche calcolare l’anomalia vera   del satellite al momento 
dell’iniezione sull’orbita di trasferimento. Si utilizza una formula di estrazione del 
coseno, che potrebbe presentare dunque un’ambiguità. Essa è però risolta una 
volta che si conosce il segno dell’angolo di traiettoria, che ci fa capire se siamo 
nel tratto di orbita “di andata” che va da perigeo ad apogeo oppure in quello “di 
ritorno”, cioè da apogeo a perigeo.  
 
  
           
    
    
  se      
(5.6) 
  
              
    
    
  se      
 
   Una più approfondita trattazione sul tipo di orbita viene effettuata nel Paragrafo 
5.4.2, dove verrà chiarito come e perché le orbite “di ritorno”, così come quelle 
retrograde, saranno nel proseguimento della trattazione individuate e scartate  
 
5.3 Sfera d’influenza lunare 
 
   Il concetto di sfera di influenza si basa su una semplificazione: considerare la 
traiettoria di un corpo sottoposto all’attrazione gravitazionale di due corpi 
attrattori come una sequenza di tratti in cui esso è sottoposto all’attrazione 
gravitazionale di solo uno dei due, trascurando l’altro.  
   Ovviamente il punto centrale è dove avviene il passaggio dall’orbita kepleriana 
attorno al primo corpo all’orbita attorno al secondo. L’approccio presentato qui è 
stato ideato da Laplace.  
   Il concetto principale è comunque piuttosto semplice. Si consideri 
l’accelerazione a cui è sottoposto un corpo in un sistema di riferimento 
geocentrico: 
 




                      (5.7) 
 
dove con    si indica l’accelerazione dovuta alla Terra come corpo attrattore 
principale e con     si indica invece l’accelerazione perturbativa dovuta alla 
Luna. In un sistema di riferimento selenocentrico l’accelerazione gravitazionale a 
cui è sottoposto il corpo è la seguente: 
 
                         (5.8) 
 
dove con     si indica l’accelerazione dovuta alla Luna come corpo attrattore principale 
e con     l’accelerazione perturbativa dovuta alla Terra. 
   Quando è assolutamente equivalente quale corpo considerare come attrattore principale 
e quale come perturbativo si ha il passaggio dalla sfera di influenza di uno a quella 
dell’altro. Questo avviene quando si verifica l’uguaglianza fra i seguenti rapporti: 
 
   
  
 




Una trattazione più approfondita va oltre gli scopi di questo lavoro di tesi. In 
[Mengali 06] è mostrato il procedimento completo per arrivare alla derivazione 
della formula mostrata in seguito. Si ricava che il raggio della sfera di influenza 
della Luna è il seguente: 
 




   
 (5.10) 
 
dove   è la distanza Terra-Luna. Inserendo il valore medio di 384,400 km si 
ricava              , che assumeremo come valore di riferimento da qui in 
poi nella trattazione. 
 




5.4 Fase geocentrica 
 
5.4.1 Caratteristiche dell’orbita di trasfeirmento 
 
   Come visto in precedenza, generalmente nella determinazione dell’orbita di 
trasferimento sono indicati i valori di   ,    e   . È necessario un quarto 
parametro per completare il problema. È possibile utilizzare   , l’angolo di fase 
della Luna al momento di immissione del satellite nell’orbita di trasferimento.    
è l’angolo (preso con il suo segno) compreso fra la congiungente Terra-Luna e la 
congiungente Terra-satellite alla partenza (vedi Fig. 5.1). Esso si misura in senso 
antiorario a partire dalla congiungente Terra-satellite. In questo caso però 
l’individuazione di una traiettoria lunare passerebbe per un procedimento di tipo 
trial and error, finché le condizioni iniziali del satellite e la posizione iniziale 
della Luna non saranno compatibili con l’intercetto.  
   Per semplificare l’approccio, di solito si usa come quarto parametro il valore di 
  , l’angolo di ingresso nella sfera di influenza lunare. Esso è l’angolo fra la 
congiungente Terra-Luna e la congiungente Luna-satellite al momento 
dell’ingresso nella sfera di influenza della Luna (vedi Fig. 5.1).  
   Le altre condizioni di arrivo (al momento dell’incontro con la sfera di influenza 
lunare) sono così ricavabili tramite semplici considerazioni geometriche e 
meccaniche: distanza dalla Terra   , velocità    (modulo), anomalia vera 
angolo di traiettoria   , angolo di fase della Luna    (come detto, si tratta 
dell’angolo fra la congiungente Terra-Luna e la congiungente Terra-satellite). In 
Figura 5.1 le grandezze in questione sono mostrate chiaramente. È importante 
notare che per l’angolo di traiettoria si usano le convenzioni note ( 
 
 




positivo dal perigeo all’apogeo e negativo dall’apogeo al perigeo). L’angolo    si 
misura in senso orario a partire dalla congiungente centro della Terra-satellite e 
proseguendo fino alla congiungente Terra-Luna. In pratica la convenzione dei 
segni è ribaltata rispetto a   . Dal punto di vista formale questa appare come una 
scelta illogica, ma essa restituirà valori più facilmente leggibili per i calcoli 
successivi. 






          
                (5.11) 
  
        
 
  
  (5.12) 
  
         
 
    
 (5.13) 
  
          
    
    
 (5.14) 
  
           
   
  
         (5.15) 
 
La 5.11 è derivata dal teorema di Carnot, la 5.12, la 5.13 e la 5.14 dalle nozioni di 




Fig. 5.1 - Trasferimento Terra-Luna con grandezze fondamentali evidenziate [Bate 71] 




   È importante notare come la formula 5.15 non dia problemi di estrazione del 
seno, poiché l’angolo di fase della luna al momento dell’ingresso del satellite 
nella sfera di influenza non supererà mai i 90° in valore assoluto. 
   Invece, estrarre gli angoli dalla 5.13 e dalla 5.14 utilizzando le formule 
trigonometriche inverse potrebbe dare luogo a errori (vedi Paragrafo 5.4.3 per le 
correzioni). [Bate 71] ignora questi problemi, che possono infatti essere trascurati 
se si considera un incontro che avviene nella parte dell’orbita di trasferimento 
compresa fra apogeo e perigeo. Non è certo, a priori, che questa condizione sia 
verificata. Perciò il prossimo obiettivo che ci poniamo è capire quando è 
impossibile fisicamente ottenere il trasferimento imposto dalle condizioni iniziali 
(  ,    e   ) e dal    scelto con un’orbita posigrada che intercetti la sfera di 
influenza durante la fase ascendente (    ). 
 
5.4.2 Individuazione del tipo di orbita  
 
   In linea teorica, la sfera di influenza lunare può essere raggiunta con una fra le 
seguenti condizioni: 
a) orbita di trasferimento posigrada, incontro nella fase ascendente (tratto 
fra perigeo ad apogeo:       ): tali casi saranno da qui in poi 
identificati come orbite dirette; 
b) orbita di trasferimento posigrada, incontro nella fase discendente 
(tratto fra apogeo e perigeo:        ): tali casi saranno da qui in 
poi identificati come orbite “di ritorno”; 
c) orbita di trasferimento retrograda, incontro nella fase ascendente (tratto 
fra perigeo ed apogeo); 
d) orbita di trasferimento retrograda, incontro nella fase discendente 
(tratto fra apogeo e perigeo). 
Innanzitutto occorre chiarire che è in molti casi sarà possibile raggiungere la luna 
con il    stabilito in più di un modo fra quelli elencati. È per questo che è 
necessario stabilire una scala di priorità. Ove possibile, si prediligerà un’orbita 
posigrada per il minor dispendio di propellente, che è solitamente uno dei requisiti 




più stringenti per le missioni spaziali. Inoltre eventuali errori nelle condizioni di 
immissione tenderanno a essere ridotti dal fatto che la Luna ruoti nello stesso 
senso del veicolo spaziale (vedi Fig. 5.2), anche se ovviamente l’incontro non 
avverrà all’istante prefissato e molto probabilmente avrà anche un angolo    
differente da quello stabilito. 
   In secondo luogo, si preferirà un’orbita che incontri la sfera di influenza lunare 
nella fase ascendente, in modo da ridurre il tempo di trasferimento. Esso è di 
solito un requisito meno importante per le missioni lunari (si parla di tempi 
dell’ordine di 2-3 giorni). Perciò l’ordine di priorità stabilito, con riferimento 
all’elenco presentato sopra è: a-b-c-d.   
   In questo capitolo viene presentata la casistica completa riguardante le orbite 
posigrade, retrograde e “di ritorno”. Però si fa notare che in seguito  le orbite non 
posigrade dirette saranno scartate, visto che comportano dispendi di carburante 
enormi o tempi di trasferimento maggiori rispetto a quelle posigrade dirette. Le 
formule mostrate qui potranno essere utilizzate in altre situazioni, laddove 




Fig. 5.2 - Con orbite posigrade eventuali errori nelle condizioni iniziali tendono a cancellarsi 
[Bate 71] 




   Adesso occorre un procedimento che, a partire dai dati a disposizione, permetta 
di stabilire se è possibile raggiungere la sfera di influenza lunare con un 
trasferimento di tipo a (diretto) e, nel caso che la risposta sia negativa, verifichi se 
sia possibile un trasferimento di tipo b (“di ritorno”) e così via, fino al tipo d. Si 
vedrà che i primi tre casi dell’elenco esauriscono qualunque trasferimento 
possibile, dunque le orbite di tipo d verranno del tutto scartate, mentre le orbite di 
tipo c verranno genericamente identificate come orbite retrograde. 
   
 
Fig. 5.3 a - Ingresso del satellite nella sfera di influenza lunare: Caso A 
 
Con riferimento alle Figure 5.3 a-f, identifichiamo i parametri di definizione dei 
vari tipi di orbita. Si noti che nel caso A il vettore che rappresenta la velocità del 
satellite rispetto alla Terra, chiamato       , forma un angolo acuto con la 
congiungente Luna-Satellite (vedi Fig. 5.3 a). 
   Scegliendo dei    via via maggiori, si giunge alla condizione limite (Caso B) in 
cui questo angolo diventa retto: in questo caso sussiste la relazione geometrica 
        . Questo significa che l'orbita di trasferimento è tangente alla sfera 




d'influenza (vedi Fig. 5.3 b); con dei    ancora più grandi, l'orbita di trasferimento 
diverrebbe uscente, e non più entrante nella sfera d'influenza lunare. Ciò significa 
che l’ingresso all’interno della sfera di influenza è già avvenuto. 
  
 
Fig. 5.3 b - Ingresso del satellite nella sfera di influenza lunare: Caso B 
 
   Si sceglie dunque di considerare la possibilità che l'orbita non sia diretta ma 
retrograda: come si vede nel caso B e nel caso C, il vettore        proprio dell'orbita 
diretta è stato sostituito da un vettore simmetrico rispetto alla congiungente Terra-
Satellite, ed entrante nella sfera di influenza della Luna (vedi Fig. 5.3 c). 
   Questa condizione viene di nuovo a mancare per    ancora maggiori (caso D): 
la condizione di tangenza fra        e sfera di influenza è in questo caso identificata 
dalla relazione              (vedi Fig. 5.3 d), che rappresenta un limite 
inferiore per un altro tipo di orbite, definite “di ritorno” (Caso E) : in questo caso 
il    viene considerato negativo, e il vettore        è nuovamente entrante nella sfera 
di influenza (vedi Fig. 5.3 e). 
 





Fig. 5.3 c - Ingresso del satellite nella sfera di influenza lunare: Caso C 
 
 
Fig. 5.3 d - Ingresso del satellite nella sfera di influenza lunare: Caso D 
 





Fig. 5.3 e - Ingresso del satellite nella sfera di influenza lunare: Caso E  
    
 
Fig. 5.3 f - Ingresso del satellite nella sfera di influenza lunare: Caso F 
 




   Tali orbite ritornano ad essere dirette attraversando, analogamente ai casi 
precedenti, la condizione di tangenza descritta nel Caso F. Essa consiste nella 
seguente relazione:            (vedi Fig. 5.3 f). 
Questo esaurisce tutti i casi possibili e consente di individuare, per ogni 
condizione iniziale e    di arrivo scelti, un’orbita di trasferimento opportuna per 
entrare nella sfera d’influenza lunare. 
 
5.4.3 Correzioni per orbite non posigrade e dirette 
 
   Adesso che siamo in grado di stabilire a quale tipo di trasferimento 
corrispondono i dati iniziali, riprendiamo la trattazione interrotta alla fine della 
Sezione 5.4. Occorre sviluppare le formule 5.14 e 5.15 per avere valori univoci di 
   e    che saranno necessari per le analisi successive, in particolare il calcolo del 
tempo di volo su orbita di trasferimento. 
   Vediamo nel dettaglio le formule usate per ciascun tipo di orbita. Vengono 
prima mostrati i calcoli usati; segue poi una breve spiegazione delle formule 
utilizzate. 
 
 DIRETTE RITORNO RETROGRADE  
            
 
    
           
 
    
          
 
    
  (5.16) 
            
    
    
             
    
    
          
    
    
  (5.17) 
 
   Nelle orbite “di ritorno” l’incontro avviene durante la fase discendente, perciò 
l’angolo di traiettoria è l’opposto di quello calcolato con la formula di estrazione. 
Di conseguenza, cambia anche il valore dell’anomalia vera.  
   Invece per le orbite retrograde manteniamo le formule usate per le orbite dirette. 
L’incontro avviene infatti nella fase ascendente, perciò l’angolo di traiettoria è 
positivo. Inoltre si è stabilito di misurare l’anomalia nel senso di percorrenza 
dell’orbita, poiché nel calcolo del tempo di volo entra l’angolo spazzato fra 




l’istante 0 e l’istante 1. Perciò anche la formula 5.17 resta invariata rispetto al caso 
diretto. 
 
5.4.4 Tempo di volo e angolo di fase alla partenza  
 
   Con i dati a disposizione, è ora possibile calcolare il tempo di volo sull’orbita di 
trasferimento. Si tratta di una banale soluzione al problema di Keplero, ben noto 
in meccanica orbitale: come prima cosa si calcola l’anomalia eccentrica al tempo 
0 ed al tempo 1, ed infine si procede ricavando il tempo di volo. L’anomalia 
eccentrica viene di seguito indicata con  . Per una trattazione più approfondita del 
problema di Keplero si rimanda a [Mengali 06]. 
   Le formule utilizzate per le orbite ellittiche sono le seguenti:  
 
 
              
   
   
    
  
 
   (5.18) 
 
              
   
   
    
  
 
   (5.19) 
 
       
  
 
                             (5.20) 
 
È possibile che l’orbita di trasferimento non sia ellittica, ma iperbolica o 
addirittura parabolica.
10
  Per un orbita iperbolica le formule usate sono le seguenti 
(l’anomalia eccentrica iperbolica si indica con  ): 
 
 
               
   
   
    
  
 
   (5.21) 
                                                 
10
 In realtà il caso di orbita parabolica è un caso limite, che qui viene incluso per completezza. 





               
   
   
    
  
 
   (5.22) 
 
        
  
 
                                (5.23) 
 
Infine, per un’orbita parabolica il metodo di calcolo del tempo di volo è il 
seguente (l’anomalia eccentrica parabolica si indica con  ): 
 
 
   




   




       
  
 








   (5.26) 
 
   Il tempo di volo consente di calcolare l’angolo di fase della luna alla partenza 
  . Per prima cosa, però, occorre calcolare l’angolo spazzato dalla Luna durante il 
trasferimento; questo è assolutamente banale considerando l’orbita lunare come 
circolare uniforme ed utilizzando come velocità angolare il suo valore medio 
             
        . Con le convenzioni di segno spiegate nella Sezione 5.4 
e con riferimento alla Figura 5.1,    si ricava come segue: 
 
                      (5.27) 
 
5.5 Fase selenocentrica 
 
   Una volta ricavate tutte le condizioni di ingresso nella sfera di influenza, si 
passa a studiare la fase dell’orbita in cui il satellite risente esclusivamente 
dell’attrazione gravitazionale lunare. Trattandosi di un problema dei due corpi di 
Keplero, esso si risolverà in un’orbita attorno al centro di massa della Luna. 




   Il sistema di riferimento scelto per analizzare questa fase del trasferimento 
ovviamente diventa selenocentrico. Tutte le grandezze riferite a questo sistema di 
riferimento saranno di qui in poi indicate col pedice 2, mentre i parametri orbitali 
dell’orbita selenocentrica saranno indicati con il pedice m. 
   C’è però da fare una precisazione: seguendo l’approccio classico mostrato in 
[Mengali 06], di solito in questa fase si considera il raggio della sfera di influenza 
talmente grande da poter considerare la velocità relativa del satellite come una 
velocità di eccesso iperbolico. Perciò, l’orbita del satellite attorno alla Luna 
sarebbe in questo caso sicuramente iperbolica e dunque aperta. Nel nostro caso, 
però, il raggio della sfera di influenza è specificato e, per quanto grande, non è 
certo approssimabile con un valore infinito. Ciò risulterà nella piccola probabilità 
che la velocità relativa del satellite all’ingresso della sfera di influenza sia tale da 
portarlo a condurre un’orbita ellittica, dunque chiusa. Teoricamente questo 
sarebbe un risultato eccellente dal punto di vista degli obiettivi di missione, ma è 
evidente come sia estremamente instabile e ricavato tramite un’approssimazione, 
fra l’altro proprio sfruttando il punto in cui tale approssimazione è più critica (il 
passaggio da una sfera di influenza all’altra). Perciò un’orbita selenocentrica 
chiusa risulta in realtà assai difficile da ottenere e praticamente impossibile da 
stabilizzare per lungo periodo utilizzando questo approccio, a meno che 
ovviamente non si ricorra alla propulsione.    
 
5.5.1 Condizioni all’ingresso nella sfera di influenza lunare 
 
   L’istante iniziale dell’orbita attorno alla Luna è il momento in cui il satellite 
entra nella sfera di influenza. Perciò ricavare la sua distanza dall’origine del 
sistema di riferimento scelto (il centro della Luna) è banale: 
 
       (5.28) 
 




La velocità del satellite rispetto alla Luna si ricava con una differenza vettoriale 
fra la velocità del satellite nel sistema geocentrico e la velocità della Luna nel 
sistema geocentrico: 
 
                     (5.29) 
 
Nel nostro modello semplificato la Luna ha una velocità costante in modulo e pari 
a              . Poiché la 5.29 è un’equazione vettoriale, però, per ricavare 
   non basta conoscere i moduli delle velocità in gioco. Dobbiamo perciò 
analizzare geometricamente nel dettaglio la condizione di ingresso nella sfera di 
influenza: si veda a tale proposito la Figura 5.4. 
 
 
Fig. 5.4 - Condizioni di ingresso nella sfera di influenza lunare [Bate 71] 
 
Applicando il teorema di Carnot al triangolo vettoriale formato da       ,        e        si 
ricava la seguente equazione: 





                                (5.30) 
 
In Figura 5.4 l’angolo fra la congiungente satellite-Luna ed il vettore        è indicato 
con   . Esso entra nella formula seguente, in cui si uguagliano le componenti 
radiali dei tre vettori velocità in gioco: 
 
                                      (5.31) 
  
Dalla 5.31 si può estrarre il valore di   : 
 
           
  
  
        
  
  
               (5.32) 
 
L’estrazione dell’angolo dalla 5.31 non dà problemi, visto che    è in valore 
assoluto minore di 90°. Infatti un valore assoluto superiore indicherebbe una 
velocità relativa uscente dalla sfera di influenza. 
   Le formule qui illustrate si modificano leggermente se l’orbita di trasferimento 
considerata è retrograda (vedi Fig. 5.3 c): 
 
                                 (5.30bis) 
                                       (5.31bis) 
 
           
  
  
        
  
  
               (5.32bis) 
 
5.5.2 Caratteristiche dell’orbita selenocentrica 
 
   Noti   ,    e   , si possono ricavare i parametri orbitali dell’orbita 
selenocentrica: 
 













                   (5.34) 
 






      
       
 
   
 (5.36) 
 
   Da queste grandezze è possibile ricavare informazioni su qualunque punto 
dell’orbita selenocentrica. Il punto più interessante è sicuramente il periselenio: in 
questo modo si può controllare che non ci sia impatto con la superficie lunare e si 
può cercare di minimizzare la velocità del satellite, in modo da avere un dispendio 
minimo di propellente per circolarizzare l’orbita (calcolato con la 5.39): 
 
    
  
    
 (5.37) 
 










Naturalmente si possono ricavare numerosissime altre informazioni: si citano a 
titolo di esempio il tempo di volo fino al periselenio (con le formule usate nel 
Paragrafo 5.4.4) e le (eventuali) condizioni di uscita dalla sfera di influenza nel 
caso si volesse effettuare un flyby. 
  




6. MISSIONI LUNARI: APPROCCIO 3D 
 
 
   L’approccio presentato nel Capitolo 5 è basato sull’assunzione che l’orbita 
lunare sia complanare a quella di trasferimento del satellite. Come visto nel 
Capitolo 4, l’inclinazione dell’orbita lunare varia da un minimo di 18.2° ad un 
massimo di 28.5° con periodo di 18.6 anni. È noto che è impossibile lanciare un 
veicolo spaziale in un’orbita che abbia inclinazione minore della latitudine del sito 
di lancio. La missione Apollo 11 partì nel Luglio 1969 da Cape Canaveral, in 
Florida, la cui latitudine è proprio 28.5° Nord. In quel periodo l’inclinazione 
lunare era prossima al suo valore massimo, perciò l’approccio planare mostrato 
nel Capitolo 5 funzionò ottimamente per lo studio preliminare di missione. Ma 
questa circostanza si verifica raramente, e solo per latitudini basse. Ne risulta 
perciò che, per siti di lancio con latitudini medie ed alte, ottenere un’inclinazione 
pari a quella lunare sia impossibile, a meno di effettuare una manovra di cambio 
di inclinazione tramite un propulsore; tale manovra è però enormemente 
dispendiosa in termini di propellente. Perciò la maggior parte dei trasferimenti 
Terra-Luna avverrà su orbite non complanari all’orbita di rivoluzione lunare. 
   Lo scopo di questo Capitolo è presentare un approccio che includa questa 
possibilità. La base di tale metodo è ripresa da [Bate 71], ma è stata 
successivamente ampliata ed approfondita per ottenere una maggiore precisione 
con tempi di calcolo molto minori rispetto ad un’eventuale risoluzione di un 
problema dei tre corpi tridimensionale. 
 
6.1 Limitazioni tipiche per il lancio 
 
   Tipicamente, se la missione ha come scopo lo studio della Luna, le condizioni di 
illuminazione del disco lunare al momento dell’arrivo della sonda influiscono 
sulla scelta della data di lancio. Ma questo non è il caso della missione in analisi, 
anche se potrà essere un’aggiunta al programma per eventuali utilizzi successivi. 




   Vista la missione in esame, sarà invece opportuno valutare la posizione della 
Luna rispetto alla magnetosfera terrestre al momento dell’arrivo del satellite. 
   Un’altra tipica limitazione in fase di lancio è rappresentata dall’azimut di lancio, 
ossia l’angolo fra il piano che contiene il meridiano passante per il sito di lancio 
ed il piano dell’orbita su cui è immesso il satellite (vedi Fig. 6.7 per maggiore 
chiarezza). Tale angolo, indicato con   , spesso va mantenuto entro certi limiti per 
motivi di sicurezza: è evidente che il lanciatore non può sorvolare grandi aree 
urbane e centri abitati.  
   Di seguito vengono elencati i principali siti di lancio attualmente in uso.  La loro 
posizione geografica è definita da latitudine (positiva se Nord) e longitudine 
(positiva se Est). Per ognuno sono indicate le limitazioni sull’azimut di lancio e di 
conseguenza sulle inclinazioni orbitali ottenibili. Una volta noto il sito di partenza 
della missione, tali limitazioni dovranno essere tenute di conto nella raccolta dei 
dati per evitare di considerare come plausibili delle date di lancio in realtà non 
accettabili. 
 
6.1.1 Cosmodromo di Bajkonur (Kazakistan) 
 
   Il Cosmodromo di Bajkonur, anche noto come Tyuratam, si trova ad una 
latitudine di 45.6° ed una longitudine di 63.4°. Esso è situato in territorio kazako, 
ma è gestito ed utilizzato dalla Russia, grazie ad un accordo fra i due Stati. Tutti i 
lanci verso la ISS (International Space Station) partono da questa base e sono 
generalmente effettuati con il lanciatore Soyuz. Inoltre da Bajkonur decollano i 
veicoli Zenit, Tyklon, F1 e Proton. Gli azimut di lancio possibili sono quelli 
compresi tra 65° e -13° (il segno negativo indica un lancio in senso orario, su 
un’orbita retrograda). La possibilità di lanciare con angoli di azimut più elevati è 
preclusa dalla presenza di centri abitati cinesi situati a Est di Bajkonur: si avrebbe 
un pericolo concreto di impatto dei primi stati dei lanciatori, una volta sganciati, 
su zone abitate. Di conseguenza le inclinazioni ottenibili sono quelle comprese fra 
50° e 99°.  
 





Fig. 6.1 – Un lanciatore Soyuz decolla dal Cosmodromo di Bajkonur con a bordo il cosmonauta 
Malanchenko (NASA/Scott Andrews) 
 
6.1.2 Plesetsk (Russia) 
 
   Il sito di lancio di Plesetsk si trova ad una latitudine di circa 62.8° ed una 
longitudine di 40.1°. I requisiti in termini di azimut di lancio sono in questo caso 
molto stretti, costringendo i lanciatori a muoversi in strette strisce rivolte verso 
Nord, Nord-Est ed Est. Il risultato di queste limitazioni è che le inclinazioni 
orbitali raggiungibili sono molto poche: generalmente si ottengono valori di 62.8°, 
67.1°, 73°-74° e 82°-83°. Si possono ottenere anche orbite polari, ma non orbite 
retrograde. Plesetsk è stato molto usato per i lanci di Soyuz, Tyklon, Zenit e F1, 
ma recentemente le operazioni si stanno spostando verso Bajkonur. 




6.1.3 Kennedy Space Center (Cape Canaveral) (Florida, USA) 
 
   Cape Canaveral si trova si trova sulla costa orientale della Florida (latitudine 
28.5°, longitudine -80.5°).    è limitato fra 35° e 120°, in modo che i lanci siano 
diretti verso l’Oceano Atlantico. Di conseguenza le inclinazioni orbitali ottenibili 
sono comprese fra 28.5° e 59°. Dalla struttura del Kennedy Space Center (Fig. 
6.2) sono partite tutte le missioni con astronauti lanciate dagli USA. 
 
 
Fig. 6.2 - Visione dall’alto del Kennedy Space Center di Cape Canaveral 
 
6.1.4 Vanderberg Air Force Base (California, USA) 
 
   Vanderberg si trova sulla costa della California, ad una latitudine di 34.4° ed 
una longitudine di -120.5°. L’azimut di lancio deve essere compreso fra 147° e 
201°, rendendo possibili inclinazioni comprese fra 56° e 104°. Tutti i lanci USA 
in orbite polari hanno luogo a Vanderberg. 
 
6.1.5 Wallops Island (Virginia, USA) 
 
   L’isola di Wallops si trova sulla costa orientale della Virginia, ad una latitudine 
di 37.8° ed una longitudine di -75.45°. Lanciando da questo sito,    deve essere 




compreso fra 85° e 129°.  Le inclinazioni orbitali raggiungibili sono quelle fra 38° 
e 52°. Generalmente a Wallops non vengono lanciati satelliti diretti in orbite LEO, 
ma non è questo il caso che stiamo considerando. 
 
6.1.6 Centre Spatial Guyanais, Kourou (Guyana Francese) 
 
   La struttura di Kourou è utilizzata dall’ESA. Essa si trova ad una latitudine 
bassissima, soli 5.2°, rendendo le orbite equatoriali raggiungibili con poco 
dispendio di carburante. La longitudine è di -52.8°. Gli azimut di lancio accettabili 
sono compresi fra -11° e 90°. Le inclinazioni raggiungibili sono comprese fra 5.2° 
e 100°. I lanciatori Ariane decollano da Kourou (Fig. 6.3).  
 
 
Fig. 6.3 – Piattaforma di lancio degli Ariane 5 al Centre Spatial Guyanais 
 
6.1.7 Kagoshima (Giappone) 
 
   Il sito di lancio di Kagoshima (latitudine 31.2°, longitudine 131.1°), ha azimut 
di lancio non limitati da Nord-NE a Sud-SE. Il problema è l’intensa attività di 
pesca nell’area circostante, che limita le finestre di lancio a soli 45 giorni l’anno 
distribuiti fra Gennaio-Febbraio e Luglio-Agosto.  




6.1.8 Tanegashima (Giappone) 
 
   Il sito di lancio di Tanegashima si trova ad una latitudine di 30.4° ed una 
longitudine di 130.9°, situato sull’isola omonima. I lanciatori giapponesi H2 e J1 
partono da Tanegashima. Non sono registrate limitazioni sugli azimut di lancio 
per orbite posigrade, di conseguenza ogni inclinazione è raggiungibile. Anche qui, 
però, il lancio va programmato attentamente per non danneggiare le attività di 
pesca nell’area circostante. 
 
6.1.9 Xichang (Cina) 
 
   Xichang (Fig. 6.4) si trova a circa 28.3° di latitudine e 102° di longitudine, circa 
65 km a Nord dell’omonima città. Da questo sito partono i lanciatori della 
famiglia Long March CZ-3. I lanci verso Est non sono limitati in azimut, le 
inclinazioni possibili sono tute quelle maggiori di 28.2°. 
 
 
Fig. 6.4 - Veduta del sito di lancio di Xichang  
 






   Taiyuan (latitudine 37.5°, longitudine 112.6°) è un sito di lancio sviluppato per 
satelliti in orbite eliosincrone. I lanciatori utilizzati sono le famiglie Long March 
CZ-3 e CZ-4. Ai fini della nostra analisi, questo sito di lancio può essere 
trascurato. 
 
6.1.11 Sriharikota Launching Range (SHAR) (India) 
 
   SHAR (Fig. 6.5) è collocato ad una latitudine di 13.8° ed una longitudine di 
80.3° sull’isola di Sriharikota. L’unica limitazione sull’azimut di lancio è che 
deve essere minore di 140°, rendendo raggiungibili praticamente tutte le 
inclinazioni. Da SHAR decollano i lanciatori indiani Polar Satellite Launch 
Vehicle (PSLV) e Geosynchronous Satellite Launch Vehicle (GSLV). 
 
 
Fig. 6.5 – Veduta dello Sriharikota Launching Range (SHAR), con un lanciatore PSLV pronto a 
decollare 
 
6.1.12 Palachim Air Force Base (Israele) 
 
   Il sito di lancio di Palachim è situato a Sud della città di Tel Aviv. 
L’insediamento più vicino è Yavne (latitudine 31.52°, longitudine 34.45°). Non ci 




sono altre informazioni note pubblicamente, ma sembra che i lanci siano possibili 
solo in direzione Ovest (verso il Mediterraneo), perciò si parla di    negativi e 
dunque di orbite retrograde. Per questo tale sito non sarà ulteriormente 
considerato. 
 
6.2 Determinazione dell’angolo spazzato 
 
   Un parametro importante per arrivare a determinare una data di lancio 
accettabile è l’angolo spazzato dal satellite durante la sua orbita, indicato con   . 
Tale angolo è costituito da due contributi, come mostrato nella Figura 6.6.  
 
 
Fig. 6.6 - L’angolo totale spazzato dal satellite dal lancio all’intercetto è composto dalla somma 
dell’angolo spazzato sull’orbita di parcheggio    e dell’angolo spazzato sull’orbita di 
trasferimento     
 
Il più ovvio è ovviamente l’angolo spazzato durante la fase di trasferimento, 
indicato con     (ff sta per free flight). In [Bate 71] viene definito come la 
differenza in anomalia vera fra la partenza e l’incontro con la Luna., ed è 
univocamente determinato una volta stabiliti i parametri fissati nel Paragrafo 
5.4.1. L’altro è l’angolo spazzato sull’orbita di parcheggio, ossia l’orbita su cui il 




lanciatore si piazza prima di fornire l’ultimo incremento di velocità necessario a 
immettere il satellite su un’orbita di trasferimento che raggiunga la Luna. Questo 
angolo è denominato    (c sta per coasting). Può essere molto piccolo, 
semplicemente l’angolo spazzato mentre i motori forniscono l’incremento di 
velocità adeguato per sfuggire alla gravità terrestre; ma può anche essere molto 
grande, se il veicolo viene lasciato in un’orbita di parcheggio per prepararsi alla 
fase successiva. Sui manuali dei vari lanciatori spesso si trova la durata tipica 
della coasting phase. In ogni caso    può essere spesso modificato 
arbitrariamente per andare incontro a requisiti di missione. 
 
          (6.1) 
 
   È evidente come ridurre     significa ridurre i tempi di trasferimento, ma 
aumentare la velocità di inserimento nell’orbita di trasferimento e dunque la spesa 
in termini di propellente (vedi Fig. 6.7). Per questo motivo, valori inferiori a 120° 
sono irrealizzabili dal punto di vista pratico.  
 
 
Fig. 6.7 - Tempo di volo sull’orbita di trasferimento in funzione della velocità iniziale [Bate 71] 




   A questo punto, fissata la data di intercetto e le caratteristiche delle orbite di 
parcheggio e di trasferimento, è necessario controllare l’azimut di lancio, in modo 
che le limitazioni esposte nella Sezione 6.1 siano rispettate. La Figura 6.7 mostra 
il problema del trasferimento 3D Terra-Luna. Per semplicità, consideriamo per il 
momento la Luna come puntiforme e priva di sfera di influenza: l’incontro 
coinciderà con il punto di intersezione fra il piano orbitale del satellite e quello 
della Luna sulla sfera celeste. Con    e    si indicano rispettivamente ascensione 
retta e declinazione del sito di lancio. In un sistema di riferimento geocentrico-
equaoriale, la declinazione coincide con la latitudine. La determinazione della 
longitudine viene trattata in seguito. Con    e    si identificano invece 
declinazione ed ascensione retta della Luna al momento dell’intercetto. Per 
calcolarli si faccia riferimento alle formule presentate nel Capitolo 4. 
 
 
Fig. 6.8a - Intercetto lunare: angoli fondamentali  
 
   Dalla Figura 6.8a, utilizzando le leggi della geometria sferica, si può ricavare: 
 
         
                       
               
 (6.2) 




   In realtà nella formula 6.2 è presente un’approssimazione molto significativa. I 
dati necessari al calcolo di    sono ottenuti dalle formule mostrate nel Capitolo 5 
ma in realtà, come si nota dalla Figura 6.9, la distanza angolare tra il sito di lancio 
e la Luna non è esattamente pari a   , bensì a      : questo è dovuto al fatto 
che l’orbita di trasferimento porta il satellite a intercettare la sfera di influenza 
lunare, la quale interseca la sfera celeste in una circonferenza di raggio angolare 
pari a   .
11
 Quest’ultimo angolo, per quanto solitamente piccolo, non è sempre 
trascurabile, perciò una formula più accurata per calcolare    è la seguente: 
 
         
                          




Fig. 6.8b - Analisi dell’intercetto lunare con inclusione della sfera di influenza 
 
La formula 6.3 è ricavata ipotizzando un azimut di lancio tale da ottenere un piano 
orbitale che contenga il centro della Luna. Questa ipotesi non è vincolante, dal 
momento che il luogo dei punti degli incontri possibili fra satellite e sfera 
d'influenza lunare è una circonferenza: per semplicità abbiamo scelto questa 
soluzione, ma essa può esser generalizzata per qualsiasi punto appartenente alla 
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 Si fa notare che    può avere segno negativo, nel caso che    sia maggiore di 180° e che dunque 
l’ingresso del satellite nella sfera di influenza lunare avvenga ad una ascensione retta minore di 
quella della Luna. 




circonferenza (il che coincide con un intervallo di    contenente quello trovato 
con la formula 6.3). Viste le piccole dimensioni angolari in gioco, la generalità 
della soluzione risentirà pochissimo della nostra scelta. 
   L’estrazione dell’azimut di lancio    dalla 6.3 (o dalla formula classica 6.2) non 
dà problemi per orbite posigrade, essendo il dominio della funzione arcocoseno 
compreso fra 0 e 180°. Per orbite retrograde, è necessario considerare il valore di 
   supplementare a quello estratto. Se il valore ottenuto non rispetta i requisiti 
elencati  nella Sezione 6.1, occorre modificare almeno uno degli angoli in gioco: 
si può cambiare il sito di lancio, ma una volta pianificata la missione e scelto il 
lanciatore questo può essere assai problematico; si può cambiare la data di arrivo, 
e di conseguenza la declinazione della Luna    all’intercetto; la scelta più comune 
è modificare   , cambiando l’orbita di trasferimento oppure più semplicemente 
aumentando o diminuendo   . Quest’ultima è generalmente la scelta più semplice 
da attuare. Si attua poi un procedimento trial and error, ricalcolando il    per 
arrivare poi ad una soluzione accettabile. Si fa notare che, se il secondo membro 
della formula 6.3 assuma un valore assoluto maggiore di 1, ciò significa che 
raggiungere la Luna nella data prefissata dal sito di lancio scelto e con l’orbita di 
trasferimento inserita nei dati è geometricamente impossibile. 
 
6.3 Approccio 3D: calcolo dell’angolo fra i piani orbitali 
 
   Andiamo adesso a presentare un’analisi tridimensionale del problema 
dell’incontro Luna-satellite. Tale analisi tiene in considerazione la non 
complanarità fra l’orbita di rivoluzione della Luna e l’orbita di trasferimento del 
satellite.  
   Per valutare la precisione dell’approccio classico mostrato nel Capitolo 5 e per 
procedere nei calcoli successivi, è utile valutare l’angolo fra i due piani orbitali, 
indicato come inclinazione relativa (    ). Si indicano con    e    le inclinazioni 
rispettivamente dell’orbita di trasferimento e di quella di rivoluzione della Luna. 
 









Fig. 6.9b  - Approccio 3D: grandezze fondamentali (caso b) 
    




   È necessario ricavare gli angoli di azimut del satellite (   ) e della Luna (  ) 
calcolati al momento dell’incontro (vedi Fig. 6.8). Per ottenere il valore di    è 
necessario definire come     e     rispettivamente l’ascensione retta e la 
declinazione della Luna calcolate con le effemeridi del Capitolo 4 in un istante 
che precede l’intercetto di un    sufficientemente piccolo (nel nostro calcolo 
abbiamo considerato i valori 1 ora prima dell’intercetto).  Le formule per il 
calcolo dei due azimut all’intercetto sono le seguenti: 
 
          
                                     
            
  (6.4) 
             
    
 
         
           
 
      
               
 
     
  (6.5) 
 
   Per calcolare l’inclinazione delle orbite di satellite e Luna si usano le seguenti 
formule, con riferimento alla Figure 6.9a e 6.9b: 
 
                            (6.6) 
                            (6.7) 
 
   Con riferimento alla Figura 6.9a, utilizzando i teoremi della geometria sferica, si 
ricava: 
 
           
          
        
  (6.8) 
           
          
        
  (6.9) 
           
        
        
  (6.10) 
           
        
        
  (6.11) 
 




Si osserva che gli archi   ,   ,    e    ricavati con le formule 6.8-6.11 sono 
sempre compresi nell’intervallo         . Essi cioè fanno riferimento al caso 
mostrato in Figura 6.9a. In realtà l’incontro può avvenire durante la fase 
discendente di una o entrambe le orbite, ed in tal caso l’arco calcolato sarebbe il 
supplementare di quello reale. Per ricavare il valore effettivo degli archi si fa 
riferimento agli angoli di azimut calcolati con le formule 6.4 e 6.5. Di seguito 
sono elencate le correzioni da fare in base ai valori dei coseni di tali angoli. 
Ovviamente, dove non viene specificata nessuna correzione, valgono le formule 
mostrate sopra. 
 
                        
          
        
  (6.8bis) 
                       
          
        
  (6.9bis) 
                        
        
        
  (6.10bis) 
                       
        
        
  (6.11bis) 
 
La situazione è invertita nel caso in cui l’incontro fra satellite e Luna avvenga al 
di sotto dell’Equatore celeste, ossia con       (vedi Fig. 6.9b). In questo caso le 
correzioni rispetto alle formule 6.8-6.11 sono speculari: 
 
                        
          
        
  (6.8ter) 
                       
          
        
  (6.9ter) 
                        
        
        
  (6.10ter) 
                       
        
        
  (6.11ter) 
 




Infine, se l’orbita di trasferimento è retrograda, il moto del satellite avviene in 
senso opposto rispetto a quello lunare, perciò l’arco    va preso con il segno 
negativo.  
   Si procede con l’analisi geometrica dei triangoli sferici    ,    ,     per 
ricavare il valore di     : 
 
         (6.12) 
             
                       
               
 12 (6.13) 
    
Il valore di      viene preso negativo se     , ovvero se l’azimut di volo del 
satellite all’intercetto è maggiore di quello della Luna. 
   Grazie a questo dato, è possibile valutare quanta precisione ci si attende sui dati 
relativi al periselenio calcolati con l’approccio planare classico (formule 5.37-
5.39) e soprattutto elaborare un modello simile che però contempli la non 
complanarità fra i due piani orbitali. 
 
6.4 Approccio 3D: condizioni di ingresso nella sfera 
d’influenza lunare 
 
   Il problema è analogo a quello affrontato nella Sezione 5.4, ma il calcolo 
dell’angolo compreso fra il vettore        ed il vettore                  deve tenere conto della 
tridimensionalità del problema. Specificando il valore di    , infatti, si ha una 
circonferenza di possibili punti di ingresso. Il punto effettivo è determinato dal 
valore di      calcolato con la formula 6.13. Per visualizzare il problema si veda la 
Figura 6.10, che mostra l’incontro tridimensionale e le proiezioni ortogonali su un 
piano laterale ed uno orizzontale. Con gli apici ‘ e ‘’ vengono indicate le 
proiezioni dei vettori rispettivamente sul piano orizzontale e laterale. Le 
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 Si può confrontare il valore ottenuto dalla 6.9 con la differenza       . Tale calcolo sarebbe 
più semplice, ma non consente di ricavare le grandezze mostrate nella Sezione 6.3, che saranno 
utili per i successivi calcoli. 




grandezze così ricavate costituiscono le componenti dei vettori        e        nel sistema 
selenocentrico. Si può ricavare, con riferimento alle Figure 6.10 e 6.11: 
 
    
                     (6.14) 
 
  
                       
       
  (6.15) 
                              (6.16) 
                              (6.17) 
             (6.18) 
                   (6.19) 
             (6.20) 
 
È necessario correggere le formule 6.14, 6.16 e 6.17 per orbite retrograde. Le 
formule sostitutive sono indicate come 6.12bis, 6.14bis e 6.15bis. 
 
                    (6.14bis) 
                               (6.16bis) 
                               (6.17bis) 
   
  Note le componenti di       , è necessario ricavare quelle del vettore posizione del 
satellite nel sistema selenocentrico, indicato con        : 
 
                    (6.21) 
                             (6.22) 
                             (6.23) 
 
   Una volta ricavate le componenti di        a         è possibile ricavare 
tridimensionalmente il valore dell’angolo      compreso fra i due vettori 
utilizzando la formula del prodotto scalare: 
 





Fig. 6.10 - Incontro tridimensionale fra satellite e sfera di influenza lunare: dall’alto e da sinistra, 
visualizzazione 3D,  proiezione su un piano orizzontale, proiezione su un piano laterale 
 
 
Fig. 6.11 - Illustrazione delle grandezze angolari utilizzate per la risoluzione del problema 
dell’incontro 3D tra satellite e sfera di influenza lunare 




            
              
                 
  (6.24) 
    
   A questo punto, in analogia con le formule 5.33-5.39, è possibile ricavare i dati 
selenocentrici attraverso il nuovo valore di      ricavato con l’analisi 
tridimensionale del problema dell’intercetto: 
 
 
      




     
  
 (6.25) 
                           (6.26) 
 
      
     
 
     
 (6.27) 
 
         
             
 
      
 (6.28) 
        
     
       
 (6.29) 
 
     
        
     
      
  (6.30) 
 
               
     
      
 (6.31) 
        
      




6.5 Scelta di una data di lancio accettabile  
 
Una volta appurato che l’azimut di lancio rispetta i requisiti di sicurezza previsti 
dal sito di lancio, si può proseguire con la nostra analisi. Il metodo più comune, 
mostrato in [Bate 61] consiste nel calcolare l’angolo   , la differenza fra    e   , 
tramite due procedimenti diversi e vedere se i risultati sono coincidenti.  




   Il primo metodo di calcolo è l’utilizzo della geometria sferica. Il teorema dei 
coseni consente di ricavare la seguente formula: 
 
        
                       
               
 (6.33) 
 
Di nuovo, la formula può essere modificata per tenere di conto della sfera di 
influenza lunare (vedi Fig. 6.8): 
 
        
                          
               
 (6.34) 
 
L’estrazione di    dalla formula 6.34 (o dalla formula classica 6.33) può 
comportare problemi. Infatti è possibile che il suo valore assoluto sia maggiore di 
180°. Perciò occorre controllare il segno del seno di   : se infatti    è minore di 
180°, cioè ha un seno positivo, la situazione è quella illustrata in Figura 6.8 ed il 
valore di    si può estrarre utilizzando l’arcocoseno dell’espressione 6.34; se 
invece    è maggiore di 180° (seno negativo), il    effettivo è la differenza fra 
quello calcolato con l’arcocoseno della formula 6.34 e un angolo giro. 
 
           
                          
               
  se           
(6.35) 
              
                          
               
  se           
 
   Si può calcolare l’angolo    tramite un altro metodo, usando cioè i dati a 
disposizione per calcolare il tempo di volo e dunque la posizione del sito di lancio 
alla partenza. Il tempo di volo fino all’intercetto si compone di due contributi: 
quello dato dalla coasting phase e quello dato dal trasferimento vero e proprio.  
 
          (6.36) 




Il tempo di volo sull’orbita di trasferimento si può calcolare utilizzando le formule 
illustrate nel Paragrafo 5.4.4. Il termine    dipende in parte dalle caratteristiche del 
lanciatore (il tempo necessario per sfuggire all’attrazione terrestre, fino al 
burnout) e in parte dalle scelte di missione (la permanenza nell’orbita di 
parcheggio può essere accorciata o allungata). Poiché l’istante di intercetto    è 
stato fissato, si può ricavare l’istante di lancio    con una semplice sottrazione: 
 
         (6.37) 
 
Noto   , è possibile calcolare la posizione del sito di lancio scelto per la missione 
in quell’istante. L’ascensione retta è data dalla somma dell’ascensione retta del 
meridiano di Greenwich (tempo siderale di Greenwich, indicato con     ) e della 
longitudine del sito di lancio  : 
 
          (6.38) 
 
Il tempo siderale di Greenwich si può calcolare tramite il seguente procedimento: 
 
                                               




         
                 
   
 
 
L’angolo    si può quindi calcolare così: 
 
         (6.40) 
 
dove    è ricavato in base alla data di arrivo, tramite la formula 4.20, e    è 
ottenuto dalla 6.7.  
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 L’operatore rem(a,b) fornisce il resto della divisione a/b (dall’inglese remainder, resto)  




   I due procedimenti per calcolare    (formule 6.35 e 6.40) sono basati su due 
approcci diversi: il primo è meramente geometrico, il secondo dipende dal tempo 
di volo. È evidente che diversi    possono essere ottenuti con lo stesso tempo di 
volo e viceversa. Perciò non è assolutamente sicuro che i due valori coincidano, 
anzi al primo tentativo è assai improbabile.  
   L’ascensione retta della Luna cambia piuttosto lentamente, mentre quella del 
sito di lancio varia di 360° in un giorno. Perciò può bastare una leggera variazione 
del momento di arrivo    ed un successivo ricalcolo di    tramite entrambe le 
procedure viste per arrivare a risultati accettabili. Generalmente si considera come 
accettabile una differenza minore di 1° in valore assoluto fra i    calcolati con i 
due approcci.  
   Come ultima osservazione, si noti che il    calcolato con la geometria sferica 
dipende da   , e quindi indirettamente da   . Quindi, mantenendo fissa la data di 
arrivo, è possibile agire proprio su    per ricavare un’orbita fisicamente 
realizzabile tramite la procedura trial and error vista in precedenza. 
  




7. PROPAGATORE ORBITALE 
 
 
   In questo capitolo presentiamo uno strumento matematico molto preciso per 
risolvere il problema del trasferimento Terra-Luna. Si tratta del propagatore 
orbitale, ossia un software in grado di risolvere numericamente il sistema di 
equazioni matematiche che regolano il movimento del satellite sottoposto 
all’attrazione gravitazionale di Terra e Luna, senza ricorrere all’approssimazione 
delle sfere di influenza. È evidente come tale procedimento implichi dei tempi di 
calcolo lunghi e debba perciò essere attuato solo dopo una “scrematura” iniziale 
che selezioni le date di lancio più promettenti, secondo le procedure illustrate nei 
Capitoli 4, 5 e 6. 
   Nella seconda parte del Capitolo, il propagatore viene utilizzato come controllo 
dei dati ricavati tramite gli approcci presentati nei Capitolo 5 e 6, sia quello 
classico, presente in [Bate 71], sia quello modificato per tenere conto della 
tridimensionalità del problema, da noi elaborato. 
 
7.1 Costruzione del propagatore 
 
7.1.1 Il problema dei tre corpi 
 
   La descrizione fisica del moto del satellite sotto l’attrazione gravitazionale di 
due corpi attrattori (Terra e Luna) si presenta come un problema dei tre corpi 
semplificato. La semplificazione risiede nel fatto che si trascura l’attrazione 
gravitazionale esercitata dal satellite su Terra e Luna.  
   Il sistema di riferimento scelto è quello Geocentrico-Equatoriale, dunque 
l’origine coincide con il centro della Terra, l’asse z passa per il Polo Nord celeste 
e l’asse x per il punto di Ariete. La posizione della Terra è dunque fissata, e così 
la sua velocità.  
   La posizione e la velocità della Luna possono essere ricavate dalle effemeridi 
presentate nel Capitolo 4. Per quanto riguarda le componenti   ,    e    del 
vettore posizione, il calcolo sfrutta semplici considerazioni di geometria sferica (si 




veda la Figura 4.4 per maggiore chiarezza). Per quanto riguarda le componenti 
   ,     e     del vettore velocità, esse possono essere ottenute calcolando la 
velocità media fra due dati successivi relativi alla posizione (si indica con    un 
intervallo di tempo sufficientemente piccolo da poterci permettere di valutare con 
precisione le componenti del vettore velocità):  
 
                    
(7.1) 
                   
             
    
              
  
 
    
              
  
 
    




dove la distanza Terra-Luna   è ricavata con la formula 4.1.   
   A questo punto il problema è quello di determinare la traiettoria di un corpo 
sottoposto all’attrazione gravitazionale di due corpi attrattori, uno dei quali con 
posizione variabile rispetto al tempo nel sistema di riferimento scelto. Le 
equazioni da risolvere per ottenere le componenti di posizione e velocità del 
satellite sono dunque le seguenti: 
 
      
(7.2) 
      
      





       
 





       
 





       
 
    




Il sistema di equazioni differenziali va integrato a partire delle condizioni iniziali.  
   Occorre adesso ricavare la posizione e la velocità iniziali del satellite, in modo 
da fornire delle condizioni iniziali per integrare le equazioni differenziali del 
moto. Noti i moduli del vettore posizione e velocità è possibile ricavarne le 
componenti iniziali nel sistema di riferimento Geocentrico-Equatoriale. È 
necessario però conoscere gli elementi orbitali dell’orbita di parcheggio per 
ottenere tali componenti nel sistema    . Come ipotesi semplificativa, si suppone 
che non venga fatto nessun cambiamento di piano orbitale nel passaggio da orbita 
di parcheggio a orbita di trasferimento. Si tratta di un’ipotesi realistica, visto che i 
cambiamenti di piano orbitale sono molto dispendiosi in termini di propellente. 
Sotto questa ipotesi, è possibile ricavare geometricamente inclinazione ed 
ascensione retta del nodo ascendente dell’orbita di trasferimento, i quali 
coincideranno con quelli dell’orbita di parcheggio. Tale uguaglianza non vale per 
l’argomento del perigeo il quale però, essendo misurato sul piano orbitale, può 
essere calcolato semplicemente. Per le quantità specificate nelle formule 
successive si fa riferimento ai Capitoli 4,5 e 6 ed in particolare alla Figura 6.. 
Inoltre, si fa notare che il pedice 1 si riferisce all’intercetto con la sfera di 
influenza lunare e il pedice 00 all’immissione del satellite in orbita di parcheggio 
(per distinguerlo dal pedice 0, che indica l’immissione sull’orbita di 
trasferimento). Le seguenti formule valgono se l’intercetto avviene sopra il piano 
equatoriale celeste: 
 
        (7.3) 
               (7.4) 
                          (7.5) 
 
Se l’intercetto avviene al di sotto dell’Equatore celeste, i valori ottenuti dalla 7.3 e 
dalla 7.4 vanno aumentati di  : 
 
          (7.3bis) 
                (7.4bis) 




Gli elementi orbitali così ricavati servono a calcolare le componenti iniziale di 
posizione e velocità del satellite. Si indica con     la distanza dal centro della 
Terra a cui avviene l’immissione sull’orbita di parcheggio, con     il modulo 
della velocità di immissione, con     l’anomalia vera iniziale e con       
l’eccentricità dell’orbita di parcheggio (solitamente 0, ma calcolabile con le 
formule 5.1-5.5). Si ottengono quindi le seguenti formule di trasformazione 
(     ,      ): 
 
 
   
   
   
   
                           
                            
          
  
            





    
    
    
   
                           
                            
          
   
  
   
 
          
              
 
   
 
   Le equazioni 7.2 non sono risolvibili in forma chiusa, ma sono integrabili 
tramite metodi numerici. Ad ogni passo si ricaveranno dei valori finali delle 
componenti elencate nella 7.2: questi costituiranno le condizioni iniziali per la 
successiva integrazione, e così via. Ovviamente in corrispondenza di ogni passo di 
integrazione il programma dovrà tenere conto della modificata posizione della 
Luna, ricavabile con le formule 7.1. 
 
7.1.2 L’incontro con la sfera di influenza 
 
   È evidente che il problema dei tre corpi non include l’approssimazione della 
sfera di influenza. Perciò, per controllare le condizioni di ingresso impostate 
secondo i parametri esposti nel Capitolo 5 (in particolare   ), occorre che il 
programma controlli ad ogni passo di integrazione la distanza satellite-Luna. Si 




impone che l’ingresso nella sfera di influenza avviene nel momento in cui la 
distanza satellite-Luna assume il primo valore inferiore a 66,300 km. 
 
7.1.3 Fase selenocentrica 
 
   Una volta che il satellite è entrato nella sfera di influenza lunare, l’integrazione 
delle equazioni 7.2 prosegue. Ovviamente, il satellite effettuerà un’orbita aperta 
attorno alla Luna e poi tenderà a seguire un’orbita geocentrica modificata (in 
sostanza si tratta di un flyby). 
   È possibile osservare dunque come prosegue l’orbita del satellite dopo 
l’incontro iperbolico, ma è molto importante anche ricavare i valori di distanza e 
velocità relativa alla Luna in corrispondenza del periselenio, nel caso si scelga di 
utilizzare il sistema propulsivo per rendere l’orbita attorno alla Luna chiusa. Come 
detto, ad ogni passo di integrazione, il programma calcola la distanza satellite-
Luna. Impostando un intervallo di tempo sufficientemente lungo (maggiore del 
tempo necessario al satellite per raggiungere la Luna, con un opportuno margine 
di sicurezza), sicuramente il periselenio verrà raggiunto. La distanza di periselenio 
sarà la minore di quelle calcolate durante l’integrazione, e le velocità relativa 
(differenza vettoriale fra velocità del satellite e velocità della Luna) di periselenio 
sarà quella calcolata in corrispondenza di tale distanza.  
   Questi valori possono poi essere confrontati con quelli ricavati con l’approccio 
presentato nei Capitoli 5 e 6 per poter stabilire con più accuratezza le condizioni 
di arrivo del satellite. In questo modo l’orbita di trasferimento e la data di lancio 
possono essere scelti con maggiore precisione.  
 
7.2 Controllo dei risultati  
  
   L’obiettivo di questa Sezione è verificare il livello di affidabilità dei dati ricavati 
tramite l’approccio classico presentato in [Bate 71] rispetto alla nostra 
elaborazione tridimensionale. Ci aspettiamo ovviamente un livello di accuratezza 
non elevatissimo, visto che si tratta di approcci basati su approssimazioni come 




quella della sfera di influenza, ma visto che si tratta di uno studio preliminare 
l’obiettivo è selezionare le date di lancio e le orbite di trasferimento più 
“promettenti” per sottoporle poi in seguito ad un’analisi più approfondita, una 
volta che saranno noti con precisione i requisiti di missione. 
 
7.2.1 Parametri di scelta delle orbite 
 
   Innanzitutto occorre fissare dei requisiti che ci permettano di scartare le 
configurazioni palesemente inadatte per i nostri requisiti di missione. La scelta si 
basa ovviamente su parametri riguardanti l’orbita di arrivo (selenocentrica) e qui 
sta il senso degli approcci presentati nei Capitoli 5 e 6: essi ci permettono di 
“scremare” una notevole quantità di configurazioni, lasciando solo le più 
interessanti, da testare tramite il propagatore della Sezione 7.1. 
   Vediamo una lista di criteri di selezione usati: 
a) Il primo, piuttosto ovvio, è che l’orbita sia fisicamente realizzabile, quindi 
come detto nella Sezione 6.2, il secondo membro dell’equazione 6.3 deve 
essere minore di 1:  
 
 
                          
                  
    (7.7) 
 
b) Inoltre la realizzabilità fisica di un’orbita è indicata anche dalla 
coincidenza fra i valori di    (vedi Sezione 6.3, formule 6.4 e 6.9); tale 
discrepanza viene indicata come        e deve essere in valore assoluto 
minore di   : 
 
            (7.8) 
 
c) Per i motivi già specificati (in particolare costo di propellente più elevato) 
scartiamo le orbite retrograde: 
 




      (7.9) 
 
d) Per i motivi già specificati (tempo di trasferimento lungo a fronte di 
nessun vantaggio pratico) scartiamo le orbite “di ritorno”: 
 
      (7.10) 
 
e) L’orbita deve portare il satellite sufficientemente vicino alla Luna da poter 
stabilizzare e circolarizzare l’orbita oppure effettuare un flyby, ma 
ovviamente non così vicino da impattare la superficie (il raggio lunare 
medio è 1,738 km): 
 
                      (7.11) 
 
f) L’orbita deve portare il satellite fuori dalla magnetosfera terrestre, perciò 
si considera un valore di soglia del modulo del vettore di induzione 
magnetica     pari a     , in quanto questo viene indicato come il valore 
dell’intensità del campo magnetico interplanetario in [NASA 69]. Questa 
considerazione riveste un’importanza primaria laddove si voglia effettuare 
un flyby (bisogna anche considerare che dopo l’incontro il satellite 
prosegua verso l’esterno della magnetosfera), mentre se si vuole 
circolarizzare l’orbita selenocentrica è sufficiente mantenerla per un 
periodo inferiore ai 15 giorni per esser certi di uscire dalla magnetosfera: 
 
       (7.12) 
 
   A questo punto una notevole quantità di configurazioni è stata scremata e quelle 
restanti sono quelle su cui conviene concentrarci per cercare le più idonee a 
soddisfare i nostri requisiti di missione. 
 




7.2.2 Risultati preliminari dell’analisi 
 
   Per controllare la precisione dei metodi planare e 3D mostrati nel Capitolo 5 e 
nel Capitolo 6 abbiamo effettuato delle scansioni annuali di una possibile 
configurazione di lancio. Abbiamo cioè supposto fissato il sito di lancio (imposto 
solitamente dal lanciatore) e le orbite di parcheggio e trasferimento, facendo 
variare tutti i possibili    e scansionando ogni possibile ora di arrivo dell’anno in 
esame. Le orbite ottenute sono state sottoposte alla selezione dettata dai requisiti 
7.7-7.11, a cui viene aggiunta una limitazione su    (minore di         ) per 
evitare un eccesso di dati scartando orbite troppo energetiche. Si fa presente che i 
dati utilizzati per verificare il soddisfacimento dei requisiti sono quelli ricavati dal 
metodo classico, poiché non abbiamo certezze sulla validità e sulla precisione del 
metodo 3D. Le orbite “sopravvissute” sono state poi confrontate con il 
propagatore orbitale e sono stati valutati gli errori su raggio e velocità di 
periselenio (   e   ) compiuti tramite l’approccio classico e il nostro approccio 
tridimensionale. 
  Nella Tabella 7.1 sono elencate le caratteristiche della configurazione mantenute 
fisse durante la scansione: 
 
Anno di lancio 2020 
Sito di lancio Cape Canaveral, USA (                    
Requisiti su Azimut di lancio             
Orbita di parcheggio Circolare,          ,         
Orbita di trasferimento                 ,       
Tab. 7.1 - Profilo di missione analizzato: configurazione 1 
 
   In Figura 7.1 sono mostrati i risultati relativi alla configurazione 1. In rosso sono 
evidenziati i dati dell’approccio planare classico, in blu quelli del metodo 3D 
illustrato nel Capitolo 6. In ascissa abbiamo deciso di mostrare il valore di     , 
ossia l’angolo compreso fra i piani orbitali della Luna e dell’orbita di 
trasferimento, e i valori di periselenio forniti dal propagatore per confronto. 




















Fig. 7.1 - Errori assoluti commessi su   e    dall’approccio planare classico e dall’approccio 3D, 
configurazione 1 




 Le formule per ottenere l’errore assoluto (7.13) e quello relativo (7.14) solo 
mostrate di seguito, indicando come variabile generica   e col pedice “prop” i dati 
del propagatore orbitale: 
 
                 (7.13) 
        
       
     
  (7.14) 
  
   Per quanto riguarda i dati su   , si notano nel grafico dell’errore relativo dei 
picchi, corrispondenti a valori bassi di    forniti nel propagatore (che vanno a 
diminuire il denominatore della 7.14). Perciò abbiamo deciso di mostrare il 
grafico relativo all’errore assoluto (formula 7.13) ed i valori forniti dall’approccio 
planare e dal 3D messi a confronto col propagatore (linea verde) nel terzo grafico. 
È evidente che l’approccio 3D mostra una accuratezza molto migliore rispetto a 
quello classico,che tende a sottostimare nettamente il valore di    per inclinazioni 
relative maggiori di 15°. Gli errori compiuti a piccole inclinazioni sono dovuti alle 
approssimazioni utilizzate (sfere d’influenza, metodo delle coniche raccordate) e 
non alla tridimensionalità del problema: per questo per piccole inclinazioni i due 
approcci sono quasi sovrapponibili. 
   I dati relativi su    mostrano in generale errori relativi più contenuti (max 
planare: 40%, max 3D: 25%), ma in compenso il trend è meno chiaro. Si vede che 
per bassi valori di    l’approccio planare tende a sovrastimare il dato, mentre per 
valori alti accade il contrario. La precisione dei dati ricavati con l’approccio 3D 
risulta più alta, anche se non in maniera così marcata come accade per   . Inoltre, 
anche per i casi in cui il metodo classico risulta più preciso, le differenze fra i due 
approcci sono minime. Per quanto riguarda la correlazione degli errori con il 
valore dell’inclinazione relativa, restano valide le considerazioni fatte per   . 
   Per confermare la maggiore precisione dell’approccio tridimensionale, 
mostriamo nella Tabella 7.2 i valori medi e le deviazioni standard degli errori 
compiuti su    e    con il metodo classico ed il metodo 3D. 




 Media Deviazione standard 
Errore    planare                    
Errore    3D                 
Errore    planare                       
Errore    3D                       
Tab. 7.2 - Media e deviazione standard degli errori assoluti commessi su    e    dall’approccio 
planare classico e dall’approccio 3D, configurazione 3 
 
   In Figura 7.2 mettiamo in relazione i valori di    e    ottenuti dal propagatore 





Fig. 7.2 – Valori di    e    ottenuti dal propagatore in funzione di   , configurazione 1 




   Si nota quasi tutte le orbite che rispondono ai nostri requisiti sono ottenute con 
angoli    compresi fra 0° e 90°. Ci sono inoltre pochissime orbite caratterizzate da 
un   di circa 260°. Esse però mostrano tendenzialmente dei valori molto alti di   . 
Sia che il nostro obiettivo sia stabilizzare l’orbita attorno alla Luna, sia che 
vogliamo effettuare un flyby, valori così alti del raggio di periselenio non sono 
adatti per i nostri scopi, visto che in entrambi i casi l’attrazione gravitazionale 
lunare deve essere nettamente predominante su eventuali perturbazioni esterne. 
Inoltre queste orbite sono particolarmente complesse da ottenere, in quanto il 
satellite entra nella sfera di influenza “inseguendo” la Luna; quindi un piccolo 
errore sulle condizioni di arrivo può addirittura pregiudicare la possibilità di avere 
un intercetto. Perciò nel prossimo capitolo effettueremo scansioni solo su valori di 
   compresi fra 0° e 90°, in modo da ridurre i tempi di calcolo. Questo dato è in 
accordo con le informazioni raccolte sulle missioni lunari effettuate. 
   Mostriamo i dati relativi anche ad un’altra configurazione, le cui caratteristiche 
sono indicate in Tabella 7.3.  
 
Anno di lancio 2018 
Sito di lancio Kourou, Guyana (                   
Requisiti su Azimut di lancio             
Orbita di parcheggio Circolare,          ,        
Orbita di trasferimento            ,       
Tab. 7.3 - Profilo di missione analizzato: configurazione 2 
 
   In Figura 7.3 mostriamo i risultati ottenuti. Le considerazioni che possiamo fare 
sono le stesse fatte per la prima configurazione. I risultati relativi alla correlazione 
fra   ,    e    sono sostanzialmente identici a quelli ottenuti per la prima 
configurazione, quindi omettiamo i grafici. 
   La Tabella 7.4 mostra il valore medio e la deviazione standard dell’errore 
compiuto dall’approccio planare e dell’errore compiuto dall’approccio 3D. Di 
nuovo, si nota chiaramente la migliore precisione dei dati del metodo 3D. 
 























Fig. 7.3 - Errori assoluti commessi su    e    dall’approccio planare classico e dall’approccio 
3D, configurazione 2 
 





 Media Deviazione standard 
Errore    planare                  
Errore    3D                 
Errore    planare                       
Errore    3D                       
Tab. 7.4 - Media e deviazione standard degli errori assoluti commessi su    e    dall’approccio 
planare classico e dall’approccio 3D, configurazione 2 
 
   Infine, come ultima configurazione analizziamo un lancio effettuato dal 
cosmodromo di Xichang, in Cina, con un lanciatore della famiglia Long March. I 
dati sono riportati nella Tabella 7.3. 
 
Anno di lancio 2021 
Sito di lancio Xichang, Cina (                    
Requisiti su Azimut di lancio            
Orbita di parcheggio Circolare,          ,         
Orbita di trasferimento            ,       
Tab. 7.5 - Profilo di missione analizzato: configurazione 3 
 
I risultati ottenuti sono mostrati nei grafici in Figura 7.4 e di nuovo, essi sono in 
linea con quanto detto per le precedenti configurazioni, quindi valgono i 
commenti fatti per la configurazione 1: i due metodi sono sostanzialmente 
equivalenti per inclinazioni relative molto basse, mentre il metodo tridimensionale 
è più preciso in tutti gli altri casi.    
   La Tabella 7.6 mostra il valore medio e la deviazione standard dell’errore 
compiuto dall’approccio planare e dell’errore compiuto dall’approccio 3D. 
 













    
 
 








Fig. 7.4 - Errori assoluti commessi su    e    dall’approccio planare classico e dall’approccio 
3D, configurazione 3 




 Media Deviazione standard 
Errore    planare                    
Errore    3D                 
Errore    planare                       
Errore    3D                       
Tab. 7.6 - Media e deviazione standard degli errori assoluti commessi su    e    dall’approccio 




   Il confronto fra i dati del propagatore (Capitolo 7) e quelli ottenuti mediante 
l’approccio planare mostra che gli errori compiuti sono accettabili se l’orbita 
lunare è poco inclinata rispetto al piano dell’orbita di trasferimento, mentre 
diventano decisamente elevati anche per un’analisi preliminare di missione nel 
caso che il piano orbitale lunare e quello dell’orbita di trasferimento siano molto 
inclinati l’uno rispetto all’altro. Risulta però evidente che il metodo 3D illustrato 
nel Capitolo 6 dà risultati soddisfacenti in termini di precisione sia a basse che 
(soprattutto) ad alte inclinazioni relative. Perciò nel prossimo capitolo ci baseremo 
su tale approccio per le analisi preliminari delle orbite in esame. 
  




8. ANALISI DEI PROFILI DI MISSIONE 
 
 
   In questo capitolo sfrutteremo il metodo 3D validato nel capitolo precedente per 
andare a individuare le orbite che siano in grado di soddisfare meglio i requisiti di 
missione. Come prima cosa presenteremo una struttura del programma Matlab® 
che abbiamo elaborato, mettendo in evidenza gli input che possiamo inserire e gli 
output forniti. In seguito preciseremo i parametri che modificheremo liberamente 
e quelli che invece saranno vincolati. Infine, i profili di missione più promettenti 
saranno illustrati nel dettaglio. 
 
8.1 Struttura del programma Matlab® 
 
   In Figura 8.1 è mostrato un diagramma a blocchi che illustra il programma 
Matlab® che abbiamo realizzato per analizzare le varie possibili orbite 
translunari.  
    Come prima cosa, si nota che gli input possono essere riuniti nei seguenti 
gruppi: 
a) Sito di lancio: latitudine    e longitudine    del sito di lancio. 
b) Orbita di parcheggio: altitudine     , velocità      e angolo di 
traiettoria      all’immissione sull’orbita di parcheggio, angolo totale 
spazzato su tale orbita    (coasting angle). 
c) Orbita di trasferimento: nota l’orbita di parcheggio, essa è univocamente 
determinata nel sistema perifocale dal valore iniziale della velocità    e 
dell’angolo di traiettoria   . 
d) Condizioni geometriche di intercetto: esprimibili con   , ossia l’angolo 
fra la congiungente Terra-Luna e la congiungente Luna-satellite al 
momento dell’ingresso nella sfera di influenza lunare. 
e) Data di arrivo: ossia la data alla quale avviene l’intercetto. 
 
 





Fig. 8.1 - Struttura logica del programma Matlab® utilizzato: in azzurro gli input fissati durante 
ciascuna scansione, in giallo gli input scansionati, in verde gli output forniti 
 
 




Come output il programma è in grado di fornire i seguenti dati, che costituiscono 
gli indici di performance della missione ed il grado di accuratezza con cui siamo 
in grado di ricavarne le caratteristiche: 
a) Condizioni al periselenio: in particolare     e    , da cui poi calcolare il 
   circolarizzante nel caso si scelga di stabilizzare il CubeSat su un’orbita 
chiusa attorno alla Luna. 
b) Tempo passato fuori dalla magnetosfera terrestre: stabilendo come 
valore soglia di      (vedi condizione 7.13), il programma può calcolare 
l’intervallo di tempo che la Luna passa fuori dalla magnetosfera (utile se 
decidiamo di stabilizzare il CubeSat in orbita chiusa) oppure l’intervallo di 
tempo che il satellite stesso passa fuori dalla magnetosfera prima e dopo 
un eventuale incontro iperbolico. 
c) Discrepanza fra i dati del modello 3D e i dati del propagatore: se c’è 
concordanza fra i risultati forniti dal metodo 3D e quelli ricavati col 
propagatore orbitale del Capitolo 7, possiamo ragionevolmente supporre 
che i valori ricavati siano molto vicini a quelli reali. 
   Le possibilità limitate del CubeSat in termini di propulsione fanno sì che sia 
necessariamente il lanciatore a fornire il    necessario per entrare in orbita 
translunare. Questa considerazione ci porta a decidere di mantenere l’orbita di 
parcheggio fissata una volta scelto il lanciatore (solitamente collegato al sito di 
lancio). Tale orbita sarà ricavata, ove possibile, dalle informazioni fornite dai 
manuali dei lanciatori e sarà circolare per semplicità. 
   Per quanto riguarda le condizioni di ingresso nell’orbita di trasferimento, è 
evidente che dal punto di vista propulsivo è conveniente fornire l’impulso in 
corrispondenza del punto che sarà il perigeo dell’orbita di trasferimento (   
   . Per avere dei dati plausibili e realistici di velocità di inserzione (che 
dipenderà dall’altitudine   ), laddove i manuali dei lanciatori non forniscano 
informazioni sufficienti, si fa riferimento a [De Melo 06]. 
   Inoltre è praticamente certo che il carico utile relativo a questa missione sia 
inserito come piggy back su un lanciatore destinato ad un’altra missione. Perciò 
come riferimento prendiamo le missioni lunari in fase di sviluppo (vedi Capitolo 




3) e supponiamo di inserirci come carico secondario su una di queste. La scelta 
della missione primaria comporta la scelta del sito di lancio e del lanciatore 
utilizzati, oltre che dell’anno di lancio previsto. All’interno di tale anno, in 
mancanza di ulteriori informazioni, analizziamo tutte le date di arrivo possibili. 
Come missioni lunari di riferimento, considerati i tempi di preparazione e 
progettazione, consideriamo la missione indiana Chandrayan-2 del 2017, la 
missione statunitense ILN Node 1 prevista per il 2018,  la missione russa Luna-
Glob 2 del 2018, e la missione cinese del 2020 Chang’e 6.  
   Infine, per quanto riguarda le condizioni geometriche di arrivo, effettueremo per 
ogni data di arrivo analizzata una scansione molto dettagliata su tutti i possibili    
compreso fra 0° e 90° che, come detto nel Capitolo 7, costituiscono praticamente 
la totalità delle orbite fisicamente possibili e che rispondono ai nostri requisiti. La 
riduzione dell’intervallo fatta in base alle informazioni acquisite nel capitolo 
precedente ha come scopo la riduzione dei tempi di calcolo.  
   Si fa presente, comunque, che le scelte elencate in precedenza sui parametri in 
input da lasciare liberi e quelli da considerare vincolati può essere modificata, in 
presenza di ulteriori informazioni dal committente, in modo da ottenere risultati 
più adatti a diversi requisiti di missione.  
 
8.2 Profili di missione analizzati 
 
   La prima possibilità che andiamo a vagliare nel dettaglio è quella di far 
immettere il satellite in orbita translunare grazie al lanciatore, e poi stabilizzarlo in 
orbita selenocentrica grazie ad un    che renda l’orbita chiusa. In seguito 
consideriamo l’opportunità di effettuare un incontro iperbolico con la Luna che 
consenta al satellite di rimanere per più tempo possibile al di fuori della 
magnetosfera terrestre. 
   In una fase così preliminare dell’analisi, supponiamo che il    venga fornito da 
un propulsore chimico in una singola manovra impulsiva, e che l’intensità sia 
quella necessaria a circolarizzare l’orbita in corrispondenza del periselenio. In 




questo modo si semplificano le procedure di calcolo e non si perde troppa 
generalità. 
   Procediamo dunque servendoci del programma Matlab® illustrato nella Sezione 
8.1 ed andiamo a effettuare scansioni degli anni di lancio relativi alle missioni 
selezionate. Le orbite vengono scansionate secondo i requisiti illustrati nel 
Paragrafo 7.2.1, verificati tramite i dati forniti dal metodo 3D che abbiamo 
validato in precedenza. I requisiti imposti sono i seguenti: 7.7, 7.8, 7.9, 7.10; per il 
7.11 si abbassa il limite superiore del raggio di periselenio a 10,000 km, in modo 
da esser certi che il satellite sia sottoposto praticamente alla sola attrazione lunare, 
senza risentire troppo di perturbazioni nel breve periodo. Inoltre andiamo a 
calcolare il modulo del vettore di induzione di campo magnetico in 
corrispondenza della posizione occupata dalla Luna tramite il modello Katsiaris-
Psillakis selezionato nel Capitolo 2, controllandolo per i 6 giorni successivi alla 
data di intercetto. Imponiamo che il tempo massimo che intercorre fra l’incontro 
satellite-Luna e l’uscita di quest’ultima dalla magnetosfera sia inferiore ad 1 
giorno e che la Luna rimanga all’esterno della magnetosfera per un minimo di 5 
giorni. La soglia fissata per il modulo di   è di      (vedi requisito 7.12).  
   Per le orbite più “promettenti” viene poi messo in funzione il propagatore 
orbitale illustrato nel Capitolo 7. All’interno del novero delle orbite per cui i 
risultati siano molto vicini a quelli forniti dall’analisi 3D (si considera una 
differenza su        di al massimo          ed una differenza massima su    di 
        ), si sceglie il profilo di missione che richiede il minimo        
possibile. In questo modo si arriva a selezionare l’orbita che appare più adatta a 
soddisfare i requisiti di missione (in base alle informazioni inserite nel programma 
ed alle scelte fatte, che possono comunque essere liberamente modificate). 
 
8.2.1 Missione Chandrayan-2 (India), 2017 
 
   La seconda missione lunare indiana, Chandrayan-2, dovrebbe partire nel 2017. 
Si tratta di una scadenza molto vicina, ma abbiamo deciso di includere questa 
missione per completezza. 




   La Tabella 8.1 mostra gli input forniti al programma Matlab®. 
 
Anno di lancio 2017 
Sito di lancio SHAR (                   
Requisiti su Azimut di lancio            
Orbita di parcheggio Circolare,          ,         
Orbita di trasferimento                ,       
Tab. 8.1 - Input relativi a sito di lancio ed orbita di parcheggio per la missione Chandrayan-2 
(India)  
 
   La Tabella 8.2 mostra la configurazione scelta, indicando i vari parametri della 
missione. 
 
Data di lancio 10/11/2017, ore 01:45 
Sito di lancio SHAR, India 
Azimut di lancio 90.8° 
Inclinazione dell’orbita di trasferimento 13.8° 
Data di intercetto 11/11/2017, ore 7:00 
Angolo di ingresso nella sfera d’influenza    16° 
Tempo dall’intercetto al periselenio 7 ore, 15 minuti 
Altitudine di periselenio (3D)         
Altitudine di periselenio (propagatore)         
Velocità relativa di periselenio (3D)           
Velocità relativa di periselenio (propagatore)           
   circolarizzante (3D)           
   circolarizzante (propagatore)           
Tempo dall’intercetto all’uscita dalla magnetosfera 0 giorni 
Tempo all’esterno della magnetosfera 18.6 giorni 
Tab. 8.2 - Caratteristiche del profilo di missione selezionato (missione primaria: Chandrayan-2, 
orbita chiusa) 
 









Fig. 8.2 - Rappresentazione 3D del profilo di missione analizzato (missione primaria: 
Chandrayan-2): in blu scuro la Terra, in rosso la traiettoria del satellite in orbita di parcheggio, 
in azzurro la traiettoria del satellite in orbita di trasferimento, in rosa la traiettoria del satellite 
dopo la circolarizzazione, in verde l’orbita lunare; i punti colorati corrispondono alle posizioni 
della Luna dal periselenio in poi, con distanza temporale pari a un periodo dell’orbita circolare 
selenocentrica 
 
   Consideriamo adesso la possibilità di effettuare un flyby con la Luna ed andiamo 
a calcolare l’intervallo di tempo che il satellite trascorre fuori dalla magnetosfera. 
La Figura 8.3 rappresenta una visualizzazione tridimensionale della traiettoria del 




satellite prima e dopo il flyby. Si nota che l’orbita finale è iperbolica, quindi la 
distanza dalla Terra cresce indefinitamente. 
 
Tempo dal lancio all’uscita dalla magnetosfera 11 ore, 31 minuti 
Durata intervallo all’esterno della magnetosfera Permanente 




Fig. 8.3 - Rappresentazione 3D del profilo di missione analizzato (missione primaria: 
Chandrayan-2); in  blu scuro la Terra, in rosso la traiettoria del satellite sull’orbita di 
parcheggio, in azzurro la traiettoria del satellite in orbita translunare fino al periselenio, in rosa 
la traiettoria del satellite dopo il periselenio, in verde l’orbita lunare; il punto rosso indica la 
posizione della Luna al periselenio 
 
8.2.2 Missione ILN Node 1 (USA), 2018  
 
   La missione International Lunar Network (ILN) Node 1 della NASA è già stata 
brevemente introdotta nel Capitolo 3. Si tratterebbe del primo passo verso la 
realizzazione di una base lunare, obiettivo che al momento sembra comunque 
piuttosto distante. La missione è comunque classificata come “in fase di 
sviluppo”, quindi supponiamo di poter inserire il Cubesat equipaggiato con vela 
elettrica come carico secondario. 




   Il sito di lancio prescelto è Cape Canaveral, in Florida (USA). Sul lanciatore 
utilizzato non sono disponibili informazioni, ma abbiamo scelto di utilizzare le 
informazioni provenienti dal manuale dell’Atlas V.  
   Gli input per il programma Matlab® relativi a sito di lancio e orbita di 
parcheggio sono inseriti nella Tabella 8.4. 
La Tabella 8.5 elenca le caratteristiche del profilo di missione selezionato con i 
criteri elencati in precedenza. 
 
 Anno di lancio 2018 
Sito di lancio Cape Canaveral, USA (                    
Requisiti su Azimut di lancio             
Orbita di parcheggio Circolare,            ,         
Orbita di trasferimento                ,       
Tab. 8.4 - Input relativi a sito di lancio ed orbita di parcheggio per la missione ILN Node 1 (USA)  
 
Data di lancio 14/05/2018, ore 21:22 
Sito di lancio Cape Canaveral, USA 
Azimut di lancio 83,3° 
Inclinazione dell’orbita di trasferimento 29.2° 
Data di intercetto 16/05/2018, ore 17:00 
Angolo di ingresso nella sfera d’influenza    27° 
Tempo dall’intercetto al periselenio 13 ore, 25 minuti 
Altitudine di periselenio (3D)         
Altitudine di periselenio (propagatore)         
Velocità relativa di periselenio (3D)           
Velocità relativa di periselenio (propagatore)           
   circolarizzante (3D)           
   circolarizzante (propagatore)           
Tempo dall’intercetto all’uscita dalla magnetosfera 0 giorni 
Tempo all’esterno della magnetosfera 8.6 giorni 
Tab. 8.5 - Caratteristiche del profilo di missione selezionato (missione primaria: ILN Node 1) 









Fig. 8.4 - Rappresentazione 3D del profilo di missione analizzato (missione primaria: ILN Node 
1): in blu scuro la Terra, in rosso la traiettoria del satellite in orbita di parcheggio, in azzurro la 
traiettoria del satellite in orbita di trasferimento, in rosa la traiettoria del satellite dopo la 
circolarizzazione, in verde l’orbita lunare; i punti colorati corrispondono alle posizioni della 
Luna dal periselenio in poi, con distanza temporale pari a un periodo dell’orbita circolare 
selenocentrica   
 
   Valutiamo adesso la possibilità di effettuare un flyby con la Luna ed andiamo a 
calcolare l’intervallo di tempo che il satellite trascorre fuori dalla magnetosfera. I 
risultati dei calcoli sono mostrati nella Tabella 8.6. 





Tempo dal lancio all’uscita dalla magnetosfera 9 ore, 49 minuti 
Durata intervallo all’esterno della magnetosfera Permanente 




Fig. 8.5 - Rappresentazione 3D del profilo di missione analizzato (missione primaria: ILN Node 
1); in  blu scuro la Terra, in rosso la traiettoria del satellite sull’orbita di parcheggio, in azzurro 
la traiettoria del satellite in orbita translunare fino al periselenio, in rosa la traiettoria del 
satellite dopo il periselenio, in verde l’orbita lunare; il punto rosso indica la posizione della Luna 
al periselenio 
 
   La Figura 8.5 rappresenta una visualizzazione tridimensionale della traiettoria 
del satellite prima e dopo il flyby. Si vede nuovamente che l’orbita finale è 
iperbolica, quindi la distanza dalla Terra cresce indefinitamente. 
 
8.2.3 Missione Luna-Glob 2 (Russia), 2018 
 
   La Russia ha due missioni lunari che risultano in fase di sviluppo: Luna-Glob 1, 
il cui lancio è previsto per il 2016, e Luna-Glob 2, che dovrebbe cominciare nel 
2018. La nostra scelta ricade su quest’ultima poiché si avrebbe a disposizione un 
tempo maggiore di progettazione.  




   Il sito di lancio sarà il Cosmodromo di Bajkonur (Kazakistan). Il lanciatore 
dovrebbe essere il ben noto Soyuz. La Tabella 8.5 mostra gli input relativi a sito 
di lancio ed orbita di parcheggio.  
 
Anno di lancio 2018 
Sito di lancio Bajkonur, Kazakistan (                   
Requisiti su Azimut di lancio             
Orbita di parcheggio Circolare,          ,        
Orbita di trasferimento                ,       
Tab. 8.7 - Input relativi a sito di lancio ed orbita di parcheggio per la missione Luna-Glob 2 
(Russia)  
 
Data di lancio 15/02/2018, ore 16:47 
Sito di lancio Bajkonur, Kazakistan 
Azimut di lancio  65.0° 
Azimut dopo la manovra di correzione 98.7° 
Inclinazione dell’orbita dell’orbita dopo la 
manovra di correzione 
46.2° 
Data di intercetto 17/02/2018, ore 15:00 
Angolo di ingresso nella sfera d’influenza    26° 
Tempo dall’intercetto al periselenio 11 ore, 52 minuti 
Altitudine di periselenio (3D)          
Altitudine di periselenio (propagatore)          
Velocità relativa di periselenio (3D)           
Velocità relativa di periselenio (propagatore)           
   circolarizzante (3D)           
   circolarizzante (propagatore)           
Tempo dall’intercetto all’uscita dalla magnetosfera 0 giorni 
Tempo all’esterno della magnetosfera 6 giorni 
Tab. 8.8 - Caratteristiche del profilo di missione selezionato (missione primaria: Luna-Glob 2) 




Si fa presente che in questo caso si è modificato il limite superiore relativo al 
raggio di periselenio, portandolo a 20,000 km, a causa della scarsità di dati che 
avremmo avuto mantenendo i parametri usati per le altre missioni. La causa di 
questo è l’alta inclinazione relativa fra l’orbita lunare e quelle di trasferimento 
possibili, che comporta orbite selenocentriche molto energetiche e con raggio di 
periselenio elevato. È importante osservare, comunque, che l’accordo dei dati 
forniti dal metodo 3D presentato nel Capitolo 6 con quelli del propagatore orbitale 
(Capitolo 7) è piuttosto buono, mentre l’approccio planare condurrebbe a risultati 
di gran lunga più imprecisi.    
     Inoltre è stata inclusa la possibilità di un cambio di piano orbitale perché 
altrimenti, a causa delle restrittive limitazioni sull’azimut di lancio, non sarebbe 
stato possibile ottenere una configurazione che soddisfacesse i nostri requisiti. Il 
   necessario per effettuare questa manovra sarebbe fornito dal lanciatore ed è 
stimabile attorno ai       . 
   I dettagli sul profilo di missione scelto, in base alle procedure discusse in 
precedenza, sono mostrati nella Tabella 8.8.La Figura 8.6 mostra una 
rappresentazione tridimensionale dell’orbita. 
   Valutiamo poi la possibilità di effettuare un flyby con la Luna ed andiamo a 
calcolare l’intervallo di tempo che il satellite trascorre fuori dalla magnetosfera.  
La Figura 8.7 rappresenta una visualizzazione tridimensionale della traiettoria del 
satellite prima e dopo il flyby. Si vede ancora che l’orbita finale è iperbolica, 
quindi la distanza dalla Terra cresce indefinitamente. 
 





   
 
Fig. 8.6 - Rappresentazione 3D del profilo di missione analizzato (missione primaria: Luna-Glob 
2): in blu scuro la Terra, in rosso la traiettoria del satellite in orbita di parcheggio, in azzurro la 
traiettoria del satellite in orbita di trasferimento, in rosa la traiettoria del satellite dopo la 
circolarizzazione, in verde l’orbita lunare; i punti colorati corrispondono alle posizioni della 
Luna dal periselenio in poi, con distanza temporale pari a un periodo dell’orbita circolare 
selenocentrica   
 
Tempo dal lancio all’uscita dalla magnetosfera 7 ore, 26 minuti 
Durata intervallo all’esterno della magnetosfera Permanente 
Tab. 8.9 - Caratteristiche del profilo di missione selezionato (missione primaria: Luna Glob -2, 
orbita aperta) 
 





Fig. 8.7 - Rappresentazione 3D del profilo di missione analizzato (missione primaria: Luna-Glob 
2); in  blu scuro la Terra, in rosso la traiettoria del satellite sull’orbita di parcheggio, in azzurro 
la traiettoria del satellite in orbita translunare fino al periselenio, in rosa la traiettoria del 
satellite dopo il periselenio, in verde l’orbita lunare; il punto rosso indica la posizione della Luna 
al periselenio 
 
8.2.4 Missione Chang’e 6 (Cina), 2020 
 
   Andiamo adesso ad analizzare la possibilità di inserire il CubeSat come carico 
secondario della missione cinese Chang’e 6, il cui lancio è al momento previsto 
per il 2020. 
   La scelta per il sito di lancio ricade ovviamente su Xichang (Cina). La famiglia 
di lanciatori cinesi è denominata Long March. I dati che abbiamo ricavato sono 
stati presi dal manuale della versione 3A. In Tabella 8.10 sono riportati gli input 
per il programma Matlab®.  
 
Anno di lancio 2018 
Sito di lancio Xichang, Cina (                    
Requisiti su Azimut di lancio            
Orbita di parcheggio Circolare,          ,        
Orbita di trasferimento           ,       
Tab. 8.10 - Input relativi a sito di lancio ed orbita di parcheggio per la missione Chang’e 6 (Cina)  
Data di lancio 06/07/2020, ore 3:14 




Sito di lancio Xichang, Cina 
Azimut di lancio 80,7° 
Inclinazione dell’orbita di trasferimento 29.7° 
Data di intercetto 08/07/2018, ore 17:00 
Angolo di ingresso nella sfera d’influenza    50° 
Tempo dall’intercetto al periselenio 16 ore, 14 minuti 
Altitudine di periselenio (3D)         
Altitudine di periselenio (propagatore)         
Velocità relativa di periselenio (3D)           
Velocità relativa di periselenio (propagatore)           
   circolarizzante (3D)           
   circolarizzante (propagatore)           
Tempo dall’intercetto all’uscita dalla magnetosfera 1 giorno 
Tempo all’esterno della magnetosfera 19 giorni 
Tab. 8.11 - Caratteristiche del profilo di missione selezionato (missione primaria: Chang’e 6) 
 
   L’orbita selezionata, in base alle considerazioni fatte nell’introduzione della 
Sezione 8.2, ha le caratteristiche mostrate in Tabella 8.11. Una rappresentazione 
tridimensionale della traiettoria del satellite è mostrata in Figura 8.8. 
  Si  considera poi la possibilità di effettuare un incontro iperbolico con la Luna ed 
andiamo a stimare l’intervallo di tempo che il satellite trascorre fuori dalla 
magnetosfera, con i risultati mostrati nella Tabella 8.12. La Figura 8.9 rappresenta 
una visualizzazione tridimensionale della traiettoria del satellite prima e dopo il 
flyby. Si vede ancora che l’orbita finale è ellittica, quindi il satellite continua ad 
entrare e uscire periodicamente dalla magnetosfera finché questa orbita viene 
mantenuta. Il riavvicinamento periodico alla Terra può costituire un vantaggio in 
termini di comunicazioni, visto che a distanza più bassa le antenne necessarie 
sono meno potenti e ingombranti. 
 







Fig. 8.8 - Rappresentazione 3D del profilo di missione analizzato (missione primaria: Chang’e 6): 
in blu scuro la Terra, in rosso la traiettoria del satellite in orbita di parcheggio, in azzurro la 
traiettoria del satellite in orbita di trasferimento, in rosa la traiettoria del satellite dopo la 
circolarizzazione, in verde l’orbita lunare; i punti colorati corrispondono alle posizioni della 
Luna dal periselenio in poi, con distanza temporale pari a un periodo dell’orbita circolare 
selenocentrica   
 
Tempo dal lancio all’uscita dalla 
magnetosfera 
4 giorni, 6 ore, 0 minuti 
Durata intervallo all’esterno della 
magnetosfera prima del nuovo 
passaggio al perigeo 
2 giorni, 21 ore. 36 minuti  
Tab. 8.12 - Caratteristiche del profilo di missione selezionato (missione primaria: Chang’e 6, 
orbita aperta) 





Fig. 8.9 - Rappresentazione 3D del profilo di missione analizzato (missione primaria: Chang’e 6); 
in  blu scuro la Terra, in rosso la traiettoria del satellite sull’orbita di parcheggio, in azzurro la 
traiettoria del satellite in orbita translunare fino al periselenio, in rosa la traiettoria del satellite 





   I vari profili di missione presentati risultano in grado di soddisfare i requisiti di 
missione. Ovviamente si tratta di scelte preliminari, sulla base di assunzioni che 
andranno riviste, ma la flessibilità dell’approccio utilizzato consente, come detto, 
di poter modificare gli input in base alle esigenze del committente o della 
missione primaria.  
   Fra le missioni considerate, con riferimento a questa analisi preliminare, sembra 
assai promettente la possibilità di inserire il CubeSat come carico secondario della 
missione cinese Chang’e 6 (lancio previsto nel 2020): i tempi di progettazione 
sarebbero ampi e i profili di missione analizzati sembrano assai promettenti, vista 
la piccola inclinazione relativa fra le orbite di trasferimento possibili e quella 
lunare. Infatti le basse velocità relative ottenute fanno in modo che l’orbita 
geocentrica successiva ad un eventuale flyby sia ellittica, con i vantaggi elencati in 
precedenza. Inoltre una eventuale manovra effettuata in corrispondenza del 
periselenio sarebbe meno “costosa” in termini di propellente rispetto agli altri casi 
considerati. 




   La manovra di circolarizzazione risulta infatti essere piuttosto dispendiosa, 
soprattutto per orbite molto inclinare rispetto al piano orbitale lunare. A tutto ciò 
va ovviamente aggiunto che l’alta sensibilità del problema alle condizioni di 
iniezione comporterà la necessità di alcune manovre correttive durante il 
trasferimento. Per ovviare a questi problemi si possono effettuare alcune 
considerazioni: 
1) Per stabilizzare l’orbita attorno alla Luna non è necessario renderla 
circolare: basta renderla chiusa (con un’energia sufficientemente bassa da 
rendere ininfluenti gli effetti perturbativi), cosa che richiede un    minore; 
per semplicità abbiamo considerato nella trattazione un    circolarizzante, 
che è comunque un buon parametro per identificare le orbite per cui è più 
o meno dispendioso effettuare questa manovra. 
2) È possibile effettuare la manovra in più fasi, e non con un unico impulso. 
3) Le possibilità propulsive dei CubeSat si sono ormai notevoli: l’azienda 
Rocketdyne realizza il propulsore MP-160™, in grado di fornire un    
superiore ai        ad un CubeSat 6U di massa totale 10 kg, ben al di 








   I risultati illustrati nel Capitolo 8 mostrano che la realizzazione di un’orbita 
translunare atta a soddisfare i requisiti di missione è fattibile. Ovviamente si tratta 
di uno studio preliminare, che andrà notevolmente approfondito una volta che si 
avranno a disposizione più dati relativi alla scelta della missione principale a cui 
appoggiarsi, la quale influenzerà sito di lancio, caratteristiche del lanciatore e 
caratteristiche dell’orbita di trasferimento.   
   Il programma Matlab® realizzato per questa analisi mostra un altissimo livello 
di flessibilità, generalità e precisione, che comunque può essere ulteriormente 
aumentato tramite alcuni accorgimenti: 
- perfezionamento dell’approccio tridimensionale mostrato nel Capitolo 6, 
ad esempio facendo in modo che includa anche un intervallo di azimut di 
lancio che consentano di intersecare la sfera di influenza lunare; 
- implementazione di strumenti matematici, basati sul metodo 3D del 
Capitolo 6, che consentano di calcolare le caratteristiche dell’orbita 
geocentrica in uscita dopo il flyby con un buon livello di precisione, senza 
ricorrere all’uso del propagatore orbitale; 
- aumento della flessibilità dell’analisi, in modo che siano incluse possibilità 
nella pratica che difficilmente possono essere utilizzate da un CubeSat, ma 
che possano essere utili allo studio di orbite effettuate da satelliti più 
grandi o con diversi scopi di missione, ad esempio: la possibilità di 
effettuare un cambio di inclinazione fra orbita di parcheggio e orbita di 
trasferimento;  l’opportunità di effettuare una manovra intermedia in modo 
da “correggere” l’orbita translunare (esistono strumenti matematici che 
consentono di calcolare il punto di ottimo dove effettuare la manovra, in 
modo che richieda la minima quantità di propellente); la possibilità di 
includere nei requisiti di missione le condizioni di illuminazione del disco 
lunare. 
 




APPENDICE A: FORMULE COMPLETE PER LE 
EFFEMERIDI LUNARI 
 
Termini periodici per le formule 4.7 - 4.11 
 
   Le formule 4.7-4.11 possono essere integrate con i seguenti termini periodici 
(quantità date in gradi e decimali): 
 
  (4.7)                                                     
   (4.8)                                                     
  (4.9)                                
  (4.10)                                                     
  (4.11) 
                                                  
            
 
dove                                                      
rappresenta la perturbazione periodica dovuta all’attrazione gravitazionale di 
Venere, il pianeta più vicino al sistema Terra-Luna. 
 
Formule complete per  ,  e   
 
   Di seguito viene riportata la forma completa delle formule 4.13, 4.14 e 4.15, 
necessarie per ricavare  ,   e  . Tali valori sono fondamentali poi per arrivare a 
determinare la posizione della Luna (vedi Capitolo 4). L’ultima colonna mostra il 
coefficiente per cui moltiplicare il termine indicato (  è definita dalla 4.6). 
   La prima formula è la versione completa della 4.13, necessaria per ricavare  : 
 
                       
                       
                     




                      
                     
                        
                            
                        
                          
                        
                     
                         
                         
                        
                        
                        
                      
                         
                            
                          
                       
                        
                            
                         
                      
                       
                          
                           
                             
                       
                          
  
                          




                       
  
                            
  
                           
                       
                            
                         
                        
                            
                           
                         
  
                            
  
                             
                             
                        
                      
                          
                        
 
   Di seguito viene mostrata la versione completa della formula 4.14: 
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   Infine, qui di seguito vengono mostrati tutti i termini usati nel calcolo di   
(formula 4.15) 
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